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Kurzfassung

Im fortschreitenden Verlauf einer Flugzeugentwicklung resultieren iiblicherweise Abweichungen in den
zuvor projektierten Kenngréflen verschiedenster Komponenten. Dazu zéhlen Bauteilgewichte, sowie
Energiedichten und Wirkungsgrade, welche wiederum Einfluss auf die Flugleistungen nehmen. Zur
Absicherung der angepeilten Flugleistungsgrofien kann noch vor dem Erstflug bzw. meist vor dem
Bau groflerer Baugruppen eine virtuelle Simulation durchgefithrt werden. Die simulierten Missionsda-
ten und -ergebnisse kénnen zukiinftig genutzt werden zur vorzeitigen Einflussnahme kritischer Kom-
ponenten sowie zur Vermeidung ungeplanter Mehrkosten.

Im Rahmen dieser Arbeit soll ein Missionssimulator fiir das solarelektrische Stratosphéarenflugzeug
High Altitude Platform (HAP) entstehen. Die Umsetzung erfolgt ausschlielich in Matlab in objekt-
orientierter Programmierung. Dabei soll die Objektorientierung durch ihren Bezug zum Simulati-
onsprogramm einen einfachen Einstieg fiir Personen ermoglichen, die erstmals mit dem Programm
arbeiten um eventuelle Anderungen und Erweiterungen zu erleichtern und zu beschleunigen.

Beginnend mit dem Uberblick iiber das Projekt HAP und den KenngroBen des Flugzeuges wird darauf
aufbauend die Klassenstruktur der Objekte erarbeitet. Diese wird soweit moglich an die Komponenten
angelehnt, um die Handhabung intuitiv zu gestalten. Anschlieffend folgt die Ausarbeitung der Objekte
und ihrer Funktionen, die auf Formeln aus betreffender Literatur gestiitzt sind. Um die simulierten
Daten nachzuvollziehen, werden diese Daten gespeichert und konnen visuell ausgegeben werden. Die
Analyse dieser Daten und die Variation einzelner Parameter soll kritische Komponenten und Stell-
groflen aufzeigen. AbschlieBend werden in einem Ausblick mogliche Erweiterungen fiir die Simulation
gegeben und Ansétze zur Zusammenfithrung der Simulation mit dem Erstflug eines Demonstrators.

ii
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Abstract

Deviations in the previously projected parameters of various components often result in the progress
of an aircraft development. This leads to component weights, energy densities and efficiencies, which
in turn influence the flight performance. To validate the targeted flight performance parameters, a
virtual simulation can be performed before the first flight or, in most cases, before the assembling of
larger modules. The simulated mission data and results can be used to influence critical components
ahead of time, as well as to avoid unplanned additional costs.

Within the scope of this work, a mission simulator for the solar-electric statospheric aircraft HAP is to
be developed. The implementation is done exclusively in Matlab in object-oriented programming. The-
reby, it shall provide an easy entry for persons working with the program for the first time due to its
relation to the simulation program in order to facilitate and accelerate possible changes and extensions.

Beginning with the overview of the project HAP and the characteristics of the aircraft, a class diagram
of the objects is compiled based on them. As far as possible this is based on the components in order to
arrange the handling intuitively. This is followed by the elaboration of the objects and their functions,
which are based on formulas from relevant literature. In order to reproduce the simulated data, all data
are tracked and can be output visually. The analysis of these data and the variation of single parame-
ters shall show critical components and regulating variables. Finally, extension for the simulation will
be explained in a scope and approaches to merge the simulation with the first flight of a demonstrator.

iii
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1 Einfiihrung

1.1 Motivation

Zu Beginn einer Flugzeugentwicklung werden Ziele festgelegt, die ein Fluggerit wiahrend seiner Missi-
on erreichen soll. Folglich resultieren daraus Kenngréflen fiir das Flugzeug, die nach verschiedenen
Methoden geschitzt oder berechnet werden. Im Projekt High Altitude Platform, im Folgenden HAP,
des Deutschen Zentrums fiir Luft- und Raumfahrt (DLR) wurden Ziele fiir ein solarelektrisches Stra-
tosphéarenflugzeug festgelegt. Mehrere Institute des Forschungszentrums arbeiten an verschiedenen
Standorten gemeinsam an der Ausarbeitung des Flugzeugentwurfes und der einzelnen Komponenten.

Abbildung 1.1 zeigt ein erstes Entwurfsmodell des geplanten Flugzeuges.

Abbildung 1.1: Erstes Entwurfsmodell HAP [1]

Im Zuge der Auslegung einer Komponente ergeben sich seine Kenngrofien wie beispielsweise Masse,
Abmessung, Energiedichte und Wirkungsgrad. Generell besteht eine Differenz zu zuvor projektierten
Parametern. Summierend auf das Flugzeug entstehen signifikante Unterschiede, welche die tibergeord-
neten Ziele der Flugleistungen negativ beeinflussen kénnen. Zur Absicherung dieser kann eine Simu-
lation des Flugzeuges innerhalb seiner geplanten Umgebung und durchzufiihrenden Mission erfolgen.
Dies erlaubt im Voraus Einfluss auf kritische Komponenten zu nehmen und folglich ungeplante Kosten
zu reduzieren bzw. sogar zu vermeiden. Weiterhin wird transparent dargestellt, ob das Flugzeug die
geplante Mission erfolgreich absolvieren kann.

Der Bedarf dieser Arbeit besteht im Hinblick auf das anstehende Critical Design Review (CDR) An-
fang 2022 im Projekt HAP. Systemkomponenten des Flugzeuges erhalten erste greifbare Daten, die
eine Verifikation der Flugleistungen erfordern.
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1.2 Ziel der Arbeit

Ziel der Ausarbeitung ist die Erstellung einer Missionssimulation zur Bewertung der Flugzeugkonfi-
guration HAP. Die Umsetzung soll mit der Software Matlab in objekt-orientierter Programmierung
(OOP) erfolgen. Die Objektorientierung bietet den Vorteil, dass Komponenten des Flugzeuges als Ob-
jekt angelegt werden kénnen und diese objektspezifische Funktionen erhalten. Dies resultiert in einem
vereinfachten Handling und erleichtert die Erweiterung des Programms.

Neben dem Flugzeug und seiner Komponenten ist auch die geplante Mission und seine Umgebung
abzubilden. Letzt genanntes enthélt wiederum atmosphérische Groien, Winddaten und die Leistungs-
daten der Sonne. Die Ergebnisse der Simulation sollen mehrere Zwecke erfiillen. Primér sind Aussagen
zur Stationierbarkeit bereitzustellen. Zusétzlich ist es notwendig kritische Komponenten des Flugzeu-
ges aufzuzeigen. Parameteranalysen konnen als Erginzung erarbeitet werden.

1.3 Gliederung der Arbeit

Der Aufbau der weiterfithrenden Kapitel lehnt sich an die Erstellung des Simulationsprogrammes und
dessen Nutzung an. Da die Simulation in Englisch aufgebaut wird, entsprechen sdmtliche Klassen-
und Funktionsnamen sowie Indizes englischen Begriffen. Im Folgenden wird jedes Kapitel inhaltlich
erlautert:

In Kapitel 1 “Einfiihrung” wird die Motivation des Themas, die Ziele und der Aufbau der vorlie-
genden Arbeit erklért.

Kapitel 2 “Stand der Technik” beschreibt am Markt vorhandene hochfliegende Solarplattformen
sowie Schliisselkomponenten und vorhandene Software zu flugzeugbezogenen Simulatoren.

Kapitel 3 “Struktur und Aufbau der Simulation” stellt einen Uberblick zum Aufbau der Si-
mulation vor. Es wird die Klassen- und Objektstruktur beschrieben inklusive aller Klassen und ihrer
jeweiligen Funktionen.

In Kapitel 4 “Modellierung des Flugzeuges HAP und seiner Umgebung” wird die Berech-
nungsgrundlage der Klassen dokumentiert. Des Weiteren werden verwendete Formeln aus entsprechen-
der Literatur dargelegt und/oder hergeleitet.

In Kapitel 5 “Verifikation der Simulation” wird beschrieben, wie die Simulation bzw. Teile davon
verifiziert werden kénnen. Des Weiteren wird die Verifizierung weiterer Flugzeugtypen erldutert.

Kapitel 6 “Simulationsergebnisse zum Projekt HAP” legt die Missionsanalyse zum aktuellen
Stand des geplanten Flugzeuges HAP dar. Ausgehend von einer definierten Standardmission werden
Analysen beschrieben und Optimierungen der Mission vorgestellt. Dariiber hinaus wird eine Erweite-
rung des Programms zur Durchfiihrung von Studien vorgestellt.

Abschliefend wird in Kapitel 7 “Zusammenfassung und Ausblick” die Ausarbeitung riickwir-
kend betrachtet und es werden mdogliche Ansétze zur Erweiterung der Themenstellung dargelegt.

Inhalte der Anhinge

In Anhang A finden sich die fiir die Simulation verwendeten Parameter der Flugzeuge, Missionsdaten
und Formeln. Anhang B beschreibt weitere Solarflugzeuge als zusétzliche Ergdnzung zum Stand der
Technik. Anhang C listet rein informativ den aktuellen Verlauf im Projekt HAP auf. Anhang D
beinhaltet eine Parameterliste zum Programm, weitere Analysen sowie Programmblocke, die im Zuge
der Entwicklung des Simulators entfallen sind bzw. ersetzt wurden.
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2 Stand der Technik

2.1 Hochfliegende Solarplattformen

Die Simulation wird fiir elektrisch angetriebene Solarflugzeuge ausgelegt, die als sogenannte HALE-
Fluggeridte bezeichnet werden. HALE steht fur High Altitude Long Endurance und charakterisiert
Flughohen im Bereich von 15 bis 20 km, sowie Missionszeiten iiber 24 Stunden [2]. Im Folgenden
werden neben dem Flugzeug HAP konfigurations- und leistungsdhnliche HALE-Flugzeuge vorgestellt.
Weitere Flugzeuge anderer Konfiguration und/oder Leistung sind in Anhang B beschrieben.

2.1.1 HAP

Das Flugzeug HAP ist Teil eines Querschnittprojektes innerhalb des DLR und mit klassischer Fligel-
Leitwerkskombination entworfen. Diese Kombination wird in der Fachsprache auch Drachenkonfigura-
tion genannt. Die Hauptaufgabe des Flugzeuges dient der Platzierung und Positionierung verschiedener
Nutzlasten im Bereich der Stratosphéire. Weiterhin sollen Kompetenzen und Erfahrungen in den Fach-
bereichen des DLR aufgebaut werden. Die geplante Masse betréagt 138 kg bei einer Spannweite von
27 m. Die Reiseflughthe liegt bei ca. 20 km bei einer Fluggeschwindigkeit von ca. 10 m/s Equiva-
lent Airspeed (EAS). Als Batteriesystem werden Lithium-Ionen (Li-Ion) Batterien vorgesehen, welche
mit Gallium-Arsenid (GaAs) Solarzellen gekoppelt sind. Ein erster Technologiedemonstrator und der
Erstflug ist fiir Ende 2022 geplant. Zwei verschiedene Nutzlasten mit je maximal 5 kg sind geplant.
Diese bestehen entweder aus einem Kamera- oder SAR-System und dienen beide der Beobachtung und
Abtastung groflerer Gebiete [1]. Ein SAR-System ist ein abbildendes RADAR-System. Das geplante
Flugzeug wurde bereits auf Abbildung 1.1 dargestellt.

2.1.2 BAE PHASA 35

Abbildung 2.1: Digitales Entwurfsmodell PHASA-35 [5]

Ein weiteres solarbetriebenes Flugzeug ist PHASA 35, entstanden durch eine Kooperation der Firmen
BAE Systems und Prismatic Ltd.. PHASA ist die Abkiirzung fiir Persistent High Altitude Solar Air-
craft und wirbt durch die Bezeichnung fiir Nachhaltigkeit. Getrieben durch grofies Interesse seitens
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des britischen und amerikanischen Militars konnte der Erstflug im Jahr 2020 stattfinden. In Simula-
tionen konnte das Flugzeug 72 Stunden im Einsatz in der Stratosphére verbleiben. Die Abflugmasse
betrégt 150 kg bei 35 m Spannweite. Die Reisegeschwindigkeit liegt im Bereich von 93 bis 145 km/h
in einer Flughdhe von 15 bis 21 km. Es wird mit Nutzlasten bis 15 kg geworben fiir Anwendungen der
Uberwachung oder dem Mobilfunk [3] [4] [6]. Abbildung 2.1 zeigt ein Modell des Flugzeuges.

2.1.3 Zephyr S

Der Flugzeugbauer Airbus stellte mit dem Zephyr S im Jahr 2018 bereits beim Erstflug einen Rekord
iiber knapp 26 Tage Dauerflug auf. Das Flugzeug besitzt eine Masse von 75 kg bei einer Spannweite
von 25 m. Die Reisehohe liegt bei 21,3 km in der eine Nutzlast von 5 kg transportiert wird. Eine Beson-
derheit ist die Verwendung von Lithium-Silizium Batterien, die hohe Energiedichten vermuten lassen.
Auflerdem ist das Hohen- und Seitenleitwerk zusétzlich zum Fliigel mit Solarzellen bestiickt. Neben der
Anwendung als mobile Internetplattform wirbt Airbus mit weiteren optischen und RADAR-gestiitzten
Optionen. [8] [10] [11]. Abbildung 2.2 zeigt den Zephyr S im Abflug wihrend der Flugkampagne 2021.

™

Abbildung 2.2: Das Solarflugzeug Zephyr S beim Start [9)

2.1.4 Anforderungen Solarflugzeuge

Die zuvor vorgestellten Flugzeuge konnen mit ihren Entwurfspunkten in ein entsprechendes Diagramm
eingeordnet werden, um sie besser bewerten zu kénnen. Abbildung 2.3 zeigt, dass zwischen dem Flug-
zeug HAP und der BAE PHASA 35 in Bezug auf den Leistungsparameter nur eine Differenz von ca.
0,4 W/N vorliegt. Somit sollten diese annidhernd gleiche Flugleistungen im Steigflug erreichen kon-
nen. Der Zephyr S ist besonders auffillig durch die wesentliche geringere Flachenbelastung welche
aus konsequenter angewendetem Leichtbau resultiert. Parallel dazu kénnte weniger Systemmasse wie
beispielsweise Batteriemasse verbaut sein. Des Weiteren sollte das erhéhte Schub-Gewichtsverhéltnis
zu besseren Steigeigenschaften fithren. Die Berechnungen der Entwurfspunkte aus Abbildung 2.3 sind
in Anhang A.4.3 zu finden.

Im Vergleich mit bemannten Flugzeugen &hnlicher Dimension wird der Unterschied bzgl. des Ge-
wichts durch die héhere Fliachenbelastung deutlich. In Abbildung 2.4 ist dies durch weitere Flugzeuge
dargestellt (Daten- und Bildquellen aus [13] [14] [15] [16], Berechnungen siche Anhang A.4.3).
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Abbildung 2.3: Entwurfspunkte fiir HALE Flugzeuge

Das in der Abbildung gezeigte Solarflugzeug Icare II konnte bei einer Flachenbelastung von 13,76
kg/m? ca. 350 km weit fliegen , was bei einer Geschwindigkeit von 60 km/h auf ca. 5-6 h Flugzeit
schliefen lasst [16]. Danach waren die eingebauten Akkumulatoren entladen bzw. die Solarleistung
nicht mehr ausreichend. Die Flugzeuge eGenius und ASMe33 gehoren in die Kategorie angetriebener
Segelflugzeuge. Die wesentlich hohere Flachenbelastung erlaubt, abhéngig vom Wind, nur einige Stun-
den Flugbetrieb ohne Zwischenlandung. Es ist anzumerken, dass diese Flugzeuge keine Moglichkeit
zur Nutzung solarer Energie besitzen.

Der Vergleich dieser elektrisch angetriebenen Flugzeuge verdeutlicht die Abhédngigkeit einer geringen
Flachenbelastung von der maximal moglichen Flugdauer. Daher ist die Einhaltung einer geringen
Flachenbelastung zwingend erforderlich zur Erfiillung des geforderten Missionsprofils iiber mehrere
Wochen.

2.2 Technologiestand

Neben der erwidhnten Flichenbelastung sind noch weitere Faktoren entscheidend fiir eine dauerhafte
Platzierung des Fluggeréts in der Stratosphére. Dazu zdhlen unter anderem die Solarzellen und die
Batterien.
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Abbildung 2.4: Entwurfspunkte fiir verschiedene Flugzeuge

Solarzellen werden durch zwei Kennwerte charakterisiert. Zum einen den Wirkungsgrad, der angibt
wieviel der solaren Strahlung in nutzbare Energie umgewandelt werden kann. Zum anderen betrifft es
die spezifische Masse, welche die Masse bezogen auf die Solarfliche ausdrickt. In Tabelle 2.1 sind fiir
die Anwendung von HALE Flugzeugen in Betracht zu ziehende Solarzellen inklusive ihrer Kennwerte
aufgefiihrt. Die Wahl der Solarzelle wird meist abhéngig von ihrem Preis getroffen. Beispielsweise kann
der Preis fiir eine Tripelzelle GaAs bereits mehrere zehntausend Euro pro Quadratmeter betragen [1].

Art Wirkungsgrad Spez. Masse
(7] lg/m?]
Monolitisch GaAs 25 350
Tripelzelle GaAs 28 330
Kupfer Indium GaAs 12 350
Monokristallines Silizium 21 650

Tabelle 2.1: Verschiedene Solarzellen mit Kenndaten [17]

Der aktuelle Trend der Batterietechnologien aufgrund des politischen Wandels zur Elektromobilitét ist
vielversprechend [18]. Batterien werden nach ihrer Energiedichte in Wh/kg charakterisiert. Steigende
Energiedichten ermdglichen mehr Kapazitidten bei geringerem Gewicht. Folglich sinkt die Flachenbe-
lastung des Flugzeuges. In Abbildung 2.5 sind verschiedene Batterietypen nach ihrer volumetrischen
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und gravimetrischen Energiedichte unterteilt dargestellt. Die darin gezeigte Li-Ion Technologie ist
mittlerweile vielfach verwendet, jedoch zielt der Trend zu héheren Energiedichten. Fir die Wahl der
Batteriezellen ist oftmals noch der Preis pro Kilogramm Batterie entscheidend. Allerdings kénnte die
anhaltende Entwicklung zur Elektromobilitdt Preise drastisch reduzieren.
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CONi-Cd
Ni-MH

1000 —
B Li-Ton

_ Li-Si (Si Nanowire) -
S0 EA Li-O, s
COLi-S

Volumetrische Energiedichte [Wh/1]
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Gravimetrische Energiedichte (Wh/kg)

Abbildung 2.5: Aktuelle Batteriedichten 2021 [17]

2.3 Bedarf der Simulation

Auf Basis der projektierten Technologien fiir das Flugzeug HAP kann berechnet werden wo und in
welchen Zeitrdumen eine dauerhafte Stationierung des Demonstrators moglich ist. In Abbildung 2.6
ist dies wiedergegeben. Dabei werden die Solarzellen, sowie aerodynamische Kréfte und die Kennlinien
der verwendeten Propeller beriicksichtigt. Es ist deutlich erkennbar, dass eine Stationierung in den
oberen Breitengraden der Erde zu Jahresbeginn und -ende nur durch sehr geringe Flachenbelastung
moglich ist.

Fiir das Projekt HAP wurde eine Flichenbelastung von 3,7 kg/m? projektiert. Unter Beriicksichti-
gung der Energiedichten der Batterien ergibt sich Abbildung 2.7. Daraus resultiert eine zusétzliche
Einschrinkung der Einsatzgebiete und -zeitrdumen abhéngig von der gewahlten Batterietechnologie.

Aus diesen Analysen ergibt sich, dass Abweichungen des Flugzeuges vom zuvor projektierten Stand
signifikante Auswirkungen auf die dauerhafte Stationierung bewirken kénnen. Mitunter verstéirkt sich
dieser Effekt durch Abhéngigkeiten einiger Parameter untereinander, wodurch einfache Vorauslegun-
gen sehr umfangreich werden.

Gegentiber den bisher rein technisch beschriebenen Aspekten ist eine betriebswirtschaftliche Betrach-
tung sinnvoll. Eine Anderung von Komponenten wéihrend eines Projektes kann je nach Reifegrad des
Designs zu unerwartet hohen Kosten fithren. Abbildung 2.8 zeigt dariiber hinaus, dass die Moglich-
keiten zur Einflussnahme zum Projektende hin exponentiell sinken.

Aus den genannten Griinden ist ein Missionssimulator sinnvoll. Mit Hilfe dessen kénnen Analysen
schnell und einfach durchgefithrt werden. Dies gilt insbesondere zur Feststellung des Missionserfolges
aufgrund abweichender Parameter. Dariiber hinaus kénnen kritische Komponenten schneller erkannt
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werden und gegebenenfalls vorzeitig iiberarbeitet oder ersetzt werden.
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Abbildung 2.6: Dauerhafte Stationierung abhéngig von der Flachenbelastung [17]
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Abbildung 2.7: Dauerhafte Stationierung abhéngig von der Energiedichte der Batterie [17]

2.4 Vorhandene Simulationssysteme

Die Analyse von Flugleistungen und Missionsprofilen wird bereits teilweise durch am Markt vorhan-
dene Systeme realisiert. Dabei sind diese Funktionen meist als Erweiterung von Vorentwurfssystemen
integriert. Nachfolgend werden Softwareanwendungen beschrieben die erweiterte Funktionalitdten zur
Durchfiihrung von Missionsanalysen aufweisen.
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Abbildung 2.8: Kosten einer Anderung im Projektfortschritt nach [19)

2.4.1 Pacelab APD

Das Flugzeugvorentwurfstool Pacelab APD der Firma PACE, Berlin, bietet eine Plattform mit vielen
Konfigurations- und Analysemoglichkeiten. Die Abkiirzung APD steht fiir Aircraft Preliminary Design
[20]. Das Produkt wirbt speziell fiir den Einsatz in der frithen Entwurfsphase. Eine Besonderheit ist
die Bereitstellung offener Schnittstellen, sodass der Funktionsumfang eigenstindig mit individuellen
Methoden, Simulations- und/oder Analysewerkzeugen erweitert werden kann [21]. Dadurch konnte
beispielsweise auf die vorhandenen Entwurfsmethoden zuriickgegriffen werden um diese durch eine
eigene Missionssimulation zu ergédnzen.
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Abbildung 2.9: Eingabemaske Pacelab Mission Suite [22]
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Hinsichtlich Analyse von Missionen bietet das Modul Pacelab Mission Suite die passendste Affini-
tat. Das Programm spezialisiert sich auf Flugstreckenanalysen von Verkehrsflugzeugen. Dabei wird
besonders die Optimierung des Kraftstoffverbrauchs beworben unter Beriicksichtigung von aktuellen
Wetterdaten [22]. In Abbildung 2.9 ist der Ausschnitt des Graphical User Interface (GUI) des Pro-
gramms gezeigt. Die Parameter sind sehr {ibersichtlich sortiert und werden durch Dropdown Mentiis
unterstutzt.

2.4.2 Aerospace Blockset

Das Produkt Aerospace Blockset der Firma Mathworks, Vereinigten Staaten von Amerika, bietet
Referenzbeispiele und -blécke zur Modellierung und Simulation von Luft- und Raumfahrzeugen. Die
Programmbeispiele werden mit dem Matlab Modul Simulink als Blockschaltbilder ausgefiihrt. Es bein-
haltet validierte Modelle der Flugumgebung sowie Bausteine fiir Antrieb und Aktuator-Dynamiken.
Weiterhin sind Pilotenmodelle und Triebswerksysteme hinterlegt. Durch Koordinatentransformatio-
nen kann auch die Fluglage und -orientierung des Luftfahrzeuges simuliert werden. Ergebnisse konnen
mehrdimensional ausgegeben werden. [23]
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Abbildung 2.10: Reichweitenanalyse eines Hybridflugzeuges [25]

Neben Flug- und Missionsanalysen sind auch Konzeptstudien moglich. Weiterhin sind Software Integrations-
und Hardware-in-the-Loop-Tests (HIL) umsetzbar. Letztere sind interessant fiir die Simulation erster
Komponenten. Dartiber hinaus sind anwendungsspezifische Programmierbeispiele zur Einarbeitung in

die Software gegeben. Zur Thematik passende Beispiele sind das Umgebungsmodell und die Flugvi-
sualierung [24]. Abbildung 2.10 zeigt das Ergebnis einer Parameteranalyse, die mithilfe des Moduls
erstellt wurde. Darin wird die Abhéngigkeit der Flugreichweite von der Batterie- und Nutzlastmasse
visualisiert.

Das Modul bietet groies Potential fiir detaillierte Missionsanalysen. Nachteilig ist jedoch, dass lediglich
Beispielblocke gegeben werden und der Umfang zur Einarbeitung hoch ist.
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3 Struktur und Aufbau der Simulation

3.1 Grundlagen objektorientierte Programmierung

Um die Beschreibung des Simulationsprogramms zu erleichtern, ist es notwendig den Begriff der Ob-
jektorientierung und die damit verbundene Programmstruktur zu definieren und aufzuschliisseln. In
der Programmierung werden verschiedenste Programmierstile, auch Programmierparadigmen genannt,
unterschieden. Im Anwendungsfall einer Missionssimulation kann primér zwischen der sequentiellen
und der objektorientierten Programmierung unterschieden werden [26]. Erst genannte arbeitet ein
Programm hierarchisch meist von oben nach unten ab und erfiillt zeilenweise die darin enthaltenen
Aufgaben. Dabei sinkt die Ubersichtlichkeit und folglich Bearbeitbarkeit mit steigender Anzahl der
Programmzeilen stetig an, was wiederum zu weiteren Nachteilen fithrt. Ein zu nennender Nachteil ist
die Zeit, die ein neuer Programmierer benotigt, um sich in das Programm einzuarbeiten um eventuelle
Anderungen und/oder Erweiterungen vorzunehmen [27].

Bei der objektorientierten Programmierung wird die Programmarchitektur entsprechend der Kom-
ponenten und Bauteile der jeweiligen Anwendung aufgebaut. Die Umsetzung erfolgt mithilfe der so-
genannten Objekte. Beispiele fiir Objekte sind der Flugzeugfliigel, die Atmosphére oder die geplante
Mission. Die Interaktion der Objekte untereinander bildet die eigentliche Ausfithrung des Programmes
ab. Dies ist moglich durch die Attribute und Funktionen der Objekte. Die Attribute eines Objektes
beschreiben iiblicherweise objektspezifische Eigenschaften. Neben physikalischen Werten kénnen hier
auch Namen, Kennfelder oder sogar weitere Objekte zugeordnet werden. Die Funktionen bilden die
Steuerelemente eines Objektes. Sie werden auch als Methoden bezeichnet. Durch diese kann ein Objekt
Eigenschaften dndern, mit anderen Objekten interagieren und programmtypische Aufgaben ausfiih-
ren [28]. Ein weiterer Vorteil besteht bei der Ubergabe von Daten an andere Objekte. Meist werden
hier komplette Objekte selbst tibergeben. Wird ein Objekt im Nachhinein um ein Attribut oder eine
Funktion erweitert, ist meist keine Anderung in anderen Programmzeilen notwendig. Ist der Aufbau
der Objekte intuitiv und praxisnah umgesetzt, konnen Anderungen und Erweiterungen am Programm
sehr einfach vorgenommen werden.

Es ist noch anzumerken, dass Objekte jeweils aus einer Klasse gebildet werden. Das heifit eine Klasse
liefert das leere Konstrukt, dass mit den spezifischen Daten des jeweiligen Objektes gefiillt wird. So
lassen sich mehrere Objekte mit unterschiedlichen Eigenschaften jedoch gleichen Funktionen erstellen,
beispielsweise der Flugzeugfliigel und das Hohenleitwerk. Die Erstellung eines Objektes wird als In-
stanziierung bezeichnet [28].

Die Darstellung einer Klasse und/oder eines Objektes inklusive seiner Attribute und seiner Funktio-
nen erfolgt in Dokumentationen tiber UML Klassendiagramme. UML steht hier fiir Unified Modeling
Language [29]. Abbildung 3.1 dient als einfaches Beispiel zur Erlduterung einer Klasse. Im oberen Teil
steht der Klassenname. In diesem Beispiel umfasst die Klasse alle fliigelahnlichen Komponenten. Der
mittlere Block enthélt alle Attribute und der untere die Funktionen. Eine genauere Beschreibung der
Attribute sollte mindestens durch Kommentare innerhalb des Programmes erfolgen. Durch Linien und
Pfeile zu anderen Objekte werden Verbindungen und Hierarchien aufgezeigt. Diese vereinfachte Dar-
stellung der Objekte ist besonders wichtig um die Ubersicht wihrend des Programmierens zu wahren.
Die stetige Pflege der Klassendiagramme ist zu empfehlen.
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Winglike = Objektname

Re
alpha = Attribute
S
GetAeroData }

= Funktionen

CheckLiftCoeffAllowed

Abbildung 3.1: Beispieldarstellung einer Klasse

In den nachfolgenden Bezeichnungen der Klassen, Attribute und Funktionen werden englische Begriffe
und Abkiirzungen verwendet, da die gesamte Simulation englischsprachig aufgebaut wurde. Diagram-
me und Beziige sind lediglich den in der Informatik {iblichen Nomenklaturen angelehnt. Formelle
Abweichungen sind bewusst gewdhlt um einen praktischen Bezug zum Programm herzustellen. Funk-
tionen eines Objektes werden immer wie folgt angegeben. Zuerst wird der Objektname geschrieben
gefolgt durch den Namen der Funktion. Ein Beispiel hierzu ist Wing.SetData. Innerhalb des Objektes
Wing wird die Funktion SetData aufgerufen.

3.2 Aufbau der Programmstruktur

Die Struktur der Simulation basiert auf einem zentralen Objekt in dem die Hauptschritte zur Simu-
lation abgehandelt werden. Das Objekt und die dazugehorige Klasse wird als Scenario bezeichnet.
Es erzeugt wihrend seiner Instanziierung weitere Objekte aus den Klassen Aircraft, Mission, Envi-
ronment und SimLog. Die Klasse Aircraft handelt sdmtliche Aktionen betreffend des Flugzeuges ab.
Weiterhin erzeugt sie ihr untergeordnet weitere Unterklassen, die die Hauptkomponenten des Flug-
zeuges abbilden. Diese bestehen aus den Klassen Winglike, DragProducer, Battery, SolarGene-
rator, Propulsion. Der Klasse Propulsion sind die Klassen Propeller und Motor untergeordnet.
Die Klasse Mission umfasst alle Daten und Funktionen beziiglich der Bahnplanung. Darunter fallen
geometrische Positionsdaten als auch zeitbezogene Daten. Die Klasse Environment beschreibt die Um-
gebung um das Flugzeug. Sie generiert die Klassen Atmosphere, Sun und Wind fiir entsprechende
Funktionen. Die letzte Klasse SimLog dient der Datenerfassung und -ausgabe. Sie wird zwar dem
Scenario untergeordnet erzeugt, ist aber von ihrer Wertigkeit gleich wie diese anzusetzen.

Eine Ubersicht der gesamten Klassenstruktur wird in Abbildung 3.2 gegeben. Die darin gezeigten Level
dienen der besseren Visualierung und Dokumentation der Struktur. Die Klasse Scenario und SimLog
bilden die Top Level Klassen. Aircraft, Mission und Environment umfassen den darunter geordneten
Mid Level. Die restlichen Klassen gehoren in den Sub Level. Dem Level aufsteigend steigt die jeweilige
Komplexitat der Funktionen der dazugehorigen Klasse.

Die Simulation wird durch das Startskript PerformSimulation ausgeltst. Darin wird die Klasse Sce-
nario als gleichnamiges Objekt instanziiert. Bei der Erstellung des Scenario werden die Objekte aus
den Mid Level Klassen ebenfalls gleichnamig erzeugt, sowie das Objekt SimLog der SimLog Klasse.
Alle Objekte des Sub Level bis auf die des Typs Winglike und DragProducer werden gleichermaflen
instanziiert. Mit der Klasse Winglike wird das Objekt Wing und HTail erzeugt entsprechend dem
Hauptfliigel und dem Hohenleitwerk. Dabei wird erstmalig ein bedeutender Vorteil der Objektori-
entierung deutlich. Beide Objekte besitzen unterschiedliche Attribute, jedoch kénnen sie auf gleiche
Funktionen zugreifen. Dies reduziert zusétzlich den Programmieraufwand. Aus der Klasse DragPro-
ducer entstehen die Objekte VTail, Fuselage, LandingGear und Antennas. Diese sind jeweils
gleichbedeutend mit dem Seitenleitwerk, Rumpf, Fahrwerk und Antennenanbauten. Die komplette In-
stanziierung ist in Abbildung 3.3 nochmals gezeigt.
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S e e e |
; Top Level :
Scenario .
S I |
— . . o I | |
| Mid Level |
Aircraft Mission Environment : l SimLog !

Winglike Atmosphere
DragProducer Sun
Battery Wind
SolarGenerator
Propulsion
Propeller
Motor

Abbildung 3.2: Gesamte Klassenstruktur

Bei der Instanziierung der Objekte werden die jeweiligen Klassen mit verschiedenen Eingabedaten
versorgt. Diese befinden sich zentral in einer separaten Ordnerstruktur bezeichnet mit UserData.
Dies erhéht die Ubersichtlichkeit im Umgang mit dem Programm. Innerhalb dieser Ordnerstruktur
sind weitere Eingabedateien und Ordner hinterlegt jeweils den zugehorigen Klassen bezeichnet. Die be-
treffende Klasse ladt sich jeweils ihre bendtigten Daten eigensténdig anhand der gewédhlten Simulation.

3.3 Ablauf der Simulation

Bei Start der Simulation werden im Skript PerformSimulation zuerst die gewdhlten Datenpfa-
de fiir das zu simulierende Flugzeug, die gewdhlte Mission und das Windmodell eingelesen. Diese
Pfade werden bei der darauffolgenden Instanziierung des Scenario tibergeben. Die Funktion Scena-
rio.simulate triggert die Hauptsimulation an. Innerhalb dieser Funktion wird eine Schleife ausge-
fiihrt, die pro Durchgang einen definierten Zeitschritt simuliert. Die Anzahl der Durchginge wird
stetig iiberpriift und durch entsprechende Marker begrenzt. Weiterhin werden Funktionen der un-
tergeordneten Mid Level Objekte aufgerufen. Beginnend mit der Funktion Mission.GetFlightData
werden die Parameter der gewiinschten Flugbahn gesetzt. Darauf folgt Environment.SetData und
setzt sdmtliche Parameter der Atmosphére, des Sonnenstandes und des Windes. Die Funktion Air-
craft.CalculateFlightState berechnet die méglichen Bahnparameter abhéingig vom aktuellen Flug-
zeugzustand und der Umgebung. Diese werden an Mission.Optimizer iibergeben um kiinftige Bahn-
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3.3 Ablauf der Simulation
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Abbildung 3.3: Instanziierte Objekte und ihre Struktur

planungen zu verbessern. Primér sollen hier zu hohe Werte reduziert werden, um die Simulation zu
beschleunigen. Darauf wird der eigentliche Flugschritt mit Aircraft.ExecuteFlightStep ausgefiihrt
und sédmtliche Werte am Flugzeug verbindlich gesetzt. Innerhalb des Scenario werden neue Daten
fiir die Position des Flugzeuges und der Zeit gesetzt. Am Schleifenende werden alle Daten durch die
Funktion SimLog.LogData gespeichert zur spdteren Analyse. Dann erfolgt der néchste Schleifen-
durchgang. Der beschriebene Ablauf ist in Abbildung 3.4 dargestellt und listet die zur Simulation

notwendigen Hauptfunktionen auf.

Die detaillierte Beschreibung der Funktionen jeder Klasse, sowie ihre Zusammenhénge zu anderen Ob-
jekten schlieit in den nachfolgenden Kapiteln an. Dies schlieit die Funktionen der Sub Level Objekte

mit ein.
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Ausfihren von PerformSimulation
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Aircraft. ExecuteFlightStep
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Abbildung 3.4: Simulationsablauf

3.4 Klassen und Funktionen

Im Folgenden sind die Klassen beschrieben. Neben ihren Attributen und Funktionen werden auch
Zusammenhéinge und Verbindungen zu anderen Klassen aufgezeigt. Klassendiagramme unterstiitzen
die Erlauterungen. Es ist anzumerken, dass klassenintern genutzte Attribute, die nur den Ablauf
erleichtern, nicht aufgefithrt bzw. erklart werden. Weiterhin sind aufgefithrte Parameter bewusst nicht
im Symbolverzeichnis hinterlegt, da die Erklarung des Parameters in der entsprechenden Abbildung
geliefert wird. Eine Ubersicht aller Parameter ist in Anhang D gegeben.

3.4.1 Top Level
3.4.1.1 Scenario
Das Scenario bildet den Kern der Simulation, weshalb es bereits mehrfach teilweise beschrieben wurde.
Das entsprechende Klassendiagramm des Scenario ist in Abbildung 3.5 dargestellt und zeigt rechts-

seitig zusdtzliche Bezeichnungen und Einheiten der Attribute. Im mittleren Block der Attribute sind
neben den schon bekannten Objekten weitere Parameter aufgelistet.
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Scenario Attributbezeichnung Einheit
Aircraft Objekt -
Environment Objekt -
Mission Objekt -
SimLog Objekt -
time Aktuelle Zeit [s]
day Aktueller Tag ]
iter Feld mit Iterationsparametern -
X_g X-Koordinate im geodatischen KOS [m]
y g Y-Koordinate im geodatischen KOS [m]
Z_ g Z-Koordinate im geodatischen KOS [m]
alt Aktuelle Hohe [m]
Simulate
LogData

Abbildung 3.5: Klasse Scenario inklusive Bezeichnungen

Die Aufnahme der aktuellen Zeit und des Tages dient neben der nachfolgenden Datenanalyse auch
zur Berechnung des Sonnenstandes in der Sub Level Klasse Sun. Das Feld iter besteht aus einem
Datenarray mit Iterationsparametern. Diese sind in Tabelle 3.1 aufgefiihrt. Der Parameter mode
von iter unterscheidet zwischen einer reguldren Simulation oder einer Testsimulation zur Verifikation
von Werten. Die drei folgenden Parameter dt, ds und da sind von besonderer Bedeutung, da sie
die Schrittweiten eines Simulationsschrittes bzw. einer Lastreduktion festlegen. threshold setzt die
Genaugigkeit interner Iterationen fest. counter__max dient als Uberwachungswert der Iterationen.
Sollten Werte nicht konvergieren und die maximale Anzahl an Iterationen iiberschreiten, wird die
Simulation mit einer Warnung beendet. Die Warnung gibt an, an welcher Stelle es zu einem Uber-
lauf kam. overload ist ein Marker, der gesetzt wird, wenn Lastlimits erreicht werden. Die restlichen
Parameter sind selbsterklarend.

Parameter Bezeichnung Einheit
mode Modus der Simulation

dt Zeitschritt fiir Simulation S
ds Schrittweite zur Lastreduktion von Geschwindigkeiten m/s
da Schrittweite zur Lastreduktion von Winkeln rad
sim _round individueller Zahler -
sim maxrounds max. Anzahl an Simulationsrunden -
threshold Schwellwert fiir Iterationen -
counter max max. Anzahl an Iterationen -
checkpoint Zeitmarkierung in Flugpfadausgabe min
delta_ 0 Startdifferenz -
counter 0 Startzdhler -
overload Uberlast Indikator -

Tabelle 3.1: Parameter des Arrays iter

Die Attribute x__ g ,y_ g und z_ g entsprechen den Positionsdaten des Flugzeuges im geodétischen
Koordinatensystem. Diese Werte werden von dem Objekt Mission verwendet zur weiteren Bahnpla-
nung. Letzter aufgefithrter Wert alt spiegelt die aktuelle Flughthe wieder.
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Die Funktion Simulate wurde im vorangegangenen Kapitel bei der Beschreibung des Gesamtablaufs
bereits beschrieben. Der untere Schleifenblock aus Abbildung 3.4 fithrt alle Schritte dieser Funktion
auf. LogData dient der Datenspeicherung. In ihr werden in einer Schleife sémtliche Parameter auf-
gerufen und iiber eine Funktion des Objekts SimLog gespeichert.

3.4.1.2 SimLog

Die Klasse SimLog dient der Datenspeicherung, -verarbeitung und -ausgabe. Das zugehorige Klassen-
diagramm ist in Abbildung 3.6 gezeigt. Wéahrend der Simulation ist einzig die Funktion LogValue
aktiv. Mit ihr wird ein Datenwert abgespeichert und entsprechend indexiert. Das Objekt Scenario
wiederholt den Aufruf von SimLog.LogValue bis simtliche Parameter gespeichert wurden. Die Pa-
rameternamen sowie -adressen sind in DataNames hinterlegt. Weiterhin sind hier ausfithrliche Be-
zeichnungen und Einheiten fiir beispielsweise Achsenbeschriftungen hinterlegt. Die eigentlichen Zah-
lenwerte der Parameter werden in Data gespeichert. Die Grofle dieses Feldes entspricht der Anzahl der
maximal durchgefiihrten Simulationsrunden. Die iibrigen Attribute dienen der internen Verrechnung.

Die Funktion ListData speichert sdamtliche Werte eines selektierten Parameters in ein Datenarray
ab. Damit konnen ausgewéahlte Datensatze separat analysiert werden. Die Funktionen beginnend mit
Plot erzeugen verschiedene Datendiagramme, abweichend in Darstellung und Formatierung. Die letz-
te Funktion PlotFlightPath unterscheidet sich den Vorgéngern insofern, dass sie nur den Flugpfad
in drei Achsen visualisiert.

SimLog Attributbezeichnung Einheit
DataNames Feld mit Datennamen []
Data Feld mit Datenwerten [-]
n_data Anzahl der zu speichernden Daten  [-]
timestamp_ 0 Zeitstempel zu Simulationsbeginn [s]
ListData
LogValue
PlotData
PlotDataOverAlt
PlotIterlogs
PlotThreeData
PlotFlightPath

Abbildung 3.6: Klasse SimLog inklusive Bezeichnungen

3.4.2 Mid Level
3.4.2.1 Aircraft
Die umfangreichste Klasse bildet das Aircraft. Sie dient der Ermittlung mdoglicher Flugzusténde und
-leistungen sowie der Umsetzung dieser. Des Weiteren werden Energien zwischen den einzelnen Ener-

gielieferanten und -verbrauchern ausgetauscht. Die Fluglage und -orientierung wird ebenfalls erfasst.
Eine Ubersicht der Klasse ist in Abbildung 3.7 gegeben.
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Aircraft Attributbezeichnung Einheit
v_min_ sl min. Fluggeschwindigkeit auf SL [m/s]
v_max_ sl max. Fluggeschwindigkeit auf SL [m/s]
max_op FL max. Betriebsflughche [m]
m Gesamtmasse Flugzeug [kg]
S Fligelfldche [m?]
x_CoG Schwerpunktlage bezogen auf Flugzeugnase  [m]
Wing Objekt (Typ Winglike) -
Htail Objekt (Typ Winglike) -
Vtail Objekt (Typ DragProducer) -
Fuselage Objekt (Typ DragProducer) -
LandingGear Objekt (Typ DragProducer) -
Antennas Objekt (Typ DragProducer) -
Battery Objekt -
SolarGenerator Objekt -
Propulsion Objekt -
P_ systems elektr. Leistung System (W]
alpha  Wing Anstellwinkel Fligel awing [rad]
alpha_ Tail Anstellwinkel Hohenleitwerk ovgreqir [rad]
Re_Wing Reynoldszahl Fligel []
CL Auftriebskoeffizient ]
CD Widerstandskoeffizient []
v Fluggeschwindigkeit [m/s]
v_h Fluggeschwindigkeit horizontal proj. [m/s]
V.V Fluggeschwindigkeit vertikal proj. [m/s]
r_turn Kurvenradius des geflogenen Kreises [m]
theta Nickwinkel # [rad]
gamma, Bahnneigungswinkel [rad]
phi_roll Rollwinkel #.. [rad]
psi Gierwinkel ¢ [rad]
N_ props Anzahl der Propeller []
Iterlog Feld mit Iterationsmarkern -
CalculateFlightState
CheckAirspeed Allowed
ExecuteFlightStep
GetLoadReduction

Abbildung 3.7: Klasse Aircraft inklusive Bezeichnungen

Die ersten drei Attribute v__min_ sl, v. max_ sl und max_ op_ FL dienen der Absicherung der
Flugenveloppe, also der Flugbereichsgrenzen. Dazu sind minimale und maximale Fluggeschwindigkei-
ten fiir Sea Level (SL) angegeben. Die Angaben werden in EAS angegeben. Die maximale Betriebs-
flughShe begrenzt das Einsatzspektrum nach oben. Bei korrekten Missionsdaten werden die Grenzen
nie erreicht. Die Eigenschaft m steht fiir das Gesamtmasse des Flugzeuges, meist verwendet zur Be-
rechnung des Auftriebes. Darauf folgt die Fliigelfliche S und die relative Schwerpunktslage x_ CoG
bezogen auf die Rumpfnase. Die danach folgenden Objekte wurden bereits genannt und gehéren zu Sub
Level Klassen, die im folgenden Unterkapitel genauer beschrieben werden. Das Attribut P__systems
umfasst die notwendige Leistung zur Versorgung von Bordsystemen. Die Anstellwinkel fiir den Fliigel
und das Hoéhenleitwerk, die Reynoldszahl sowie der Auftriebs- und Widerstandskoeffizient bilden die
priméren aerodynamischen Parameter. Mit ihnen wird ein Grofiteil der Flugleistungen bestimmt. Die
Fluggeschwindigkeit v wird zusatzlich in ihren Komponenten angegeben. Diese entsprechen dem hori-

18



Struktur und Aufbau der Simulation 3.4 Klassen und Funktionen

zontalen Anteil entlang der geodédtischen X-Achse und dem vertikalen Anteil entlang der geodétischen
Z-Achse. Der Parameter des Kurvenradius des geflogenen Kreises wird genutzt zur Bestimmung des
Rollwinkels. Der folgende Nick-, Bahnneigungs-, Roll- und Gierwinkel beschreibt jeweils eine Flug-
orientierung des Flugzeuges. Die Anzahl der Propeller und folglich Motoren wird durch N__props
gegeben. Das Feld Iterlog enthélt mehrere Marker gekennzeichnet fiir den zugehorigen Program-
mabschnitt einer Iterationsschleife. Die Marker werden zur Analyse der Simulationsgeschwindigkeit
genutzt, da diese die Anzahl an durchlaufenen Iterationsschleifen pro Simulationsschritt an jeweiliger
Stelle zéhlen. Des Weiteren werden sie zur Verifizierung des Programmablaufes verwendet.

Ausfithren von Aircraft.CalculateFlightState

Aircraft.CheckAirspeed Allowed

Y

notwendigen Auftrieb berechnen

| Overload Marke |<— Wing.CheckLift Coefficient Allowed

Wiederholen bei
Overload Marke

|

|

|

| Trimmung iterieren

Neuen Auftrieb berechnen

| (Aufruf Wing.GetAeroData und
|
|
|
|
|

Htail.GetAeroData)

Widerstande ermitteln
(Aufruf .GetAeroData der DragProducer)

| Overload Marke |<— - Propulsion.Get ThrustPower

| SolarGenerator.SetSolarPower

Y

| Overload Marke |<— - Battery.CheckEnergyBudget

[ —p Aircraft.GetLoadReduction

|

Riickgabe moglicher Flugzustand

Abbildung 3.8: Ablauf und Aufrufe innerhalb der Funktion CalculateFligthState

Die Funktion CalculateFlightState wird ablauftechnisch zuerst abgerufen. , welche die vom Flug-
zeugzustand moglichen Flugleistungen mit den geforderten Flugleistungen aus der Missionsklasse ver-
gleicht. Der Ablauf innerhalb dieser Funktion ist in Abbildung 3.8 dargestellt und zeigt dort die
Verkniipfungen zu Sub Level Klassen. Darauf folgt die Funktion CheckAirspeedAllowed.
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Diese priift, ob die geforderten Werte fiir Fluggeschwindigkeit und/oder -hohe innerhalb der Flugbe-
reichsgrenzen liegen. Wie zuvor genannt sollte diese Funktion nie anschlagen bei korrekten Missions-
daten. Weiterhin greift die Funktion GetLoadReduction innerhalb dieses Ablaufes. Diese reduziert
die geforderte Flugleistung. Als primére Steuergrofie wird der Bahnneigungswinkel v verwendet. Es
ist anzumerken, dass hier noch keine Daten gesetzt bzw. umgesetzt werden. Erst die Funktion Exe-
cuteFlightStep setzt alle relevanten Parameter bindend. Neben der Berechnung von Positions- und
Leistungsdaten wird hier die Funktion Battery.ExchangeEnergy aufgerufen.

3.4.2.2 Mission

Mission Attributbezeichnung Einheit
timestamp_ 0 Startuhrzeit im 24h System [s]
daystamp_ 0 Starttag bezogen auf 365 Tage im Jahr  [-]
phi Breitengrad ¢ [rad]
lambda Léngengrad A [rad]
section Missionsabschnitt -
section__type Art des Missionsabschnittes -
S names Feld mit Abschnittsnamen -
S data Feld mit Abschnittsdaten -
delta Differenzparameter []
GetFlightData
Optimizer

Abbildung 3.9: Klasse Mission inklusive Bezeichnungen

Die Steuerung des Flugpfades wird durch die Klasse Mission umgesetzt. Sie liefert weiterhin die
Standort- und Zeitdaten fiir den Simulationsstart und unterscheidet die geplante Mission in Abschnit-
te. Im Klassendiagramm in Abbildung 3.9 ist das Attribut fiir die Startzeit timestamp_ 0 im 24
h-System in Sekunden angegeben. Der Starttag daystamp_ 0 beginnt am Jahresanfang bei 0 und
kann bis zum Tag 365 gesetzt werden. Der Breitengrad phi und Langengrad lambda ergibt die Start-
position auf der Erde angegeben in rad. Die vier genannten Parameter werden von der Sub Level
Klasse Sun benutzt. Die folgenden Eigenschaften zu den Missionsabschnitten enthalten teilweise wei-
tere Felder. S_ names enthilt die zu S__data zugehdrigen Bezeichnungen und Einheiten der Daten.
In S_ data ist ein Array hinterlegt mit Bahnparametern fiir den jeweiligen Abschnitt chronologisch
aufsteigend sortiert. Ein Beispiel dazu ist in Tabelle 3.2 gezeigt.

Wert Bezeichnung Einheit

0,1  Bahnneigungswinkel [rad]
5000 Radius der geflogenen Kreisbahn [m)]

9 Fluggeschwindigkeit v in EAS [m/s]
20000  Zielhohe [m]

0 Zielzeit [h]

0 Prioritat ]

0:= Hohe, 1:=zeit

Tabelle 3.2: Beispieldaten eines Abschnittes
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Die Abschnitte lassen sich grob unterteilen abhéngig von der geforderten Flugbahn. Tabelle 3.3 zeigt
die moglichen Abschnittsarten. Grob ldsst sich unterteilen in Steigflug, Reiseflug und Sinkflug. Eine
beliebige Kombination und Aneinanderreihung gleicher und/oder unterschiedlicher Abschnittsarten
mit unterschiedlichen Bahnparametern ist beliebig moglich. Dies ermdoglicht beispielsweise eine Un-
terbrechung des Steigfluges auf Zwischenhéhen um Ladephasen der Batterien zu erzeugen. Weiterhin
kann nach dem Abschnittsziel unterschieden werden. Entweder soll eine definierte Zielhdhe erreicht
werden oder der Abschnitt wird nach Ablauf einer Zeit beendet. Stehen keine Abschnitte vor Ablauf
der maximalen Simulationsschritte mehr an, wird die Simulation vorzeitig beendet. An den User er-
folgt dann die Riickmeldung der erfolgreich durchgefithrten Mission.

Art Richtung Abschnittsziel
Steigflug links gekriimmt  Hohe/Zeit

7 gerade

rechts gekriimmt
Reiseflug links gekriimmt  Zeit
7 gerade

rechts gekriimmt
Sinkflug links gekriimmt  Hohe/Zeit
? gerade

rechts gekriimmt

7

9

2

9 2

Tabelle 3.3: Abschnittsarten

Die Funktion GetFlightData liefert die notwendigen Bahnparameter als Riickgabe an das Scenario
abhéngig vom aktuellen Missionsabschnitt. Es werden Angaben zum Bahnneigungswinkel v, dem Radi-
us des zu fliegenden Flugkreises 74, sowie die geforderte Fluggeschwindigkeit v in EAS bereitgestellt.
Das noch nicht genannte Attribut delta ist ein Optimierungsparameter fiir die Bahnplanung. Es wird
primér von der Funktion Optimizer verwendet. Diese vergleicht die zuvor geforderten Bahnparameter
mit den aktuell vom Flugzeug erreichbaren. Kann das Flugzeug durch seinen aktuellen Zustand die
Bahnparameter nicht erfiillen und befindet sich der Folgeschritt im gleichen Missionsabschnitt werden
reduzierte Werte nachfolgend angefordert. Dies reduziert hauptséchlich interne Iterationsdurchléufe
und spart Simulationszeit. Zum Zeitpunkt der Umsetzung konnten so ca. 37% der Simulationszeit
reduziert werden.

3.4.2.3 Environment
Die Klasse Environment, dargestellt in Abbildung 3.10 beinhaltet die Sub Level Klassen Atmosphe-

re, Sun und Wind. Sie selbst dient lediglich der Untergliederung der untergeordneten Klassen. Daher
enthalt sie keine eigenen Funktionen.

Environment Attributbezeichnung Einheit
Atmosphere Objekt -
Sun Objekt -
Wind Objekt -

Abbildung 3.10: Klasse Environment
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3.4.3 Sub Level
3.4.3.1 Winglike

Mit der Klasse Winglike werden hauptséchlich Auftriebs- und Widerstandskoeffizienten des jeweiligen
Objektes bestimmt und ausgegeben. Es wird in Abbildung 3.11 dargestellt. Hinter dem Attribut Na-
me steht der Name des verwendeten Fligelprofils. In den zugehorigen Kennfeldern Data befinden sich
mehrdimensionale Datensétze, die Angaben zu Auftriebs-, Widerstands- und Momentenbeiwert bein-
halten fiir verschiedene Reynoldszahlen abhéngig vom Anstellwinkel des Fliigels. Auf diese greifen die
klasseneigenen Funktionen zu. Es ist anzumerken, dass die hinterlegten Daten nur fiir das Fliigelprofil
gelten. Die restlichen Attribute werden lediglich in den Berechnungen der Funktionen verwendet. Hier
ist das Attribut CDO__fac zu erldutern. Es handelt sich um einen Proportionalitdtsfaktor fiir den
Widerstandskoeffizienten aufgrund der applizierten Solarpanele. Dieser Wert wurde durch die Aero-
dynamikgruppe des Projektes bestimmt.

Winglike Attributbezeichnung Einheit
Name Name des Fliigelprofils -
Data Kennfelder -
Re Reynoldszahl ]
alpha Anstellwinkel [rad]
S Fliigelfliche [m?]
S wet Bespiilte Oberflache [m?]
c Fligeltiefe ]
lambda Streckung -]
off Oswaldfaktor [
CDO_ fac Aufschlagsfaktor wegen Solarpanele (]
x_AC Position aerodynamische Zentrum [m]
Get AeroData bezogen auf Flugzeugnase
CheckLiftCoeffAllowed

Abbildung 3.11: Klasse Winglike

Die Funktion GetAeroData bestimmt die zum geforderten Auftriebskoeflizienten zugehérigen Daten
zu Widerstands- und Momentenkoeflizient, sowie den Anstellwinkel des Fliigels. Die Werte werden aus
den Kennfeldern interpoliert. Gleiches gilt fiir die Funktion CheckLiftCoeffAllowed. Diese priift ab,
ob der iibergebene Auftriebskoeffizient die Grenzen der Polarendaten tiberschreitet. Werden die Flug-
bereichsgrenzen eingehalten, wird diese Funktion nie anschlagen.

3.4.3.2 DragProducer

Die Klasse DragProducer bildet zusédtzliche Komponenten am Flugzeug ab, die keinen Beitrag am Auf-
trieb leisten, jedoch einen Widerstand erzeugen. Beispiele dafiir sind Antennenanbauten, der Rumpf
und das Fahrwerk. Hinter den Attributen in Abbildung 3.12 sind vorhandene Kennwerte der ent-
sprechenden Bauteile hinterlegt. Im aktuellen Programmstand weisen sdmtliche Objekte dieser Klasse
keinen Auftriebskoeffizienten auf bzw. der Wert Null ist hinterlegt. Die Funktion GetAeroData be-
rechnet die Reynoldszahl und gibt diese mit dem Widerstandskoeffizienten zuriick an die anfordernde
Klasse.
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DragProducer

Attributbezeichnung Einheit

S

CL
CD

Iref

GetAeroData

3.4.3.3 Battery

Auftriebskoeffizient
Widerkoeffizient
Bespiilte Oberflache
Referenzlénge

Abbildung 3.12: Klasse DragProducer

Der zentrale Knotenpunkt fiir den Energieaustausch bildet die Klasse Battery, dargestellt in Abbil-
dung 3.13. Samtliche Energiefliisse, sowie das Batteriemanagement laufen hier zusammen. Neben dem

Attribut der Batteriemasse m ist die Energiedichte e der Batterien einer der wichtigsten Parameter.
Letzteres wird noch durch e__ 0 und r_ eTT25 skaliert zur Abbildung einer Temperaturabhéngigkeit.

Abbildung 3.13: Klasse Battery

Battery Attributbezeichnung Einheit
m Masse der Batterien [kg]
e Energiedichte [Ws/kg]
e 0 Theor. Energiedichte [Ws/kg]
r_eTT25 Temperaturabhéngigkeit Energiedichten — []
E Eigentliche elektr. Energie [Ws]
E_max Max. elektr. Energie [Ws]
E_charge Geladene elektr. Energie [Ws]
E discharge Entladene elektr. Energie [Ws]
E_heat Heizenergie [Ws]
SoC Ladestand der Batterien [-]
SoC__min Minimaler Ladestand der Batterien [
eta_chg Wirkungsgrad Laden -]
eta_ dsg Wirkungsgrad Entladen []
zeta_ dgr Degradierungsfaktor [-]
zeta_dgr_0 Degradierungsfaktor bei Start []
zeta_dgr n Degradierungsfaktor nach Zyklen [
n_chg Aquivalenter Ladezyklus -]
T_ heat Zu heizende Batterietemperatur K]
HeatMap Kennfeld zur Heizleistung -
Charge
CheckEnergyBudget
Discharge
ExchangeEnergy
InitHeating
SetHeating

Die darauf folgenden Energien sind unterteilt nach ihrem Zweck. Die Eigenschaft SoC steht fiir State of
Charge und gibt den Ladestand der Batterien wieder. Sinkt dieser unter das Minimalniveau SoC__min

gilt die Mission als gescheitert. Die Simulation wird dennoch weiter gefithrt zur Datenanalyse. Jedoch

mit konstant angegebenen minimalen Ladestand. Die Wirkungsgrade sind selbsterklarend. Der Degra-
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dierungsfaktor zeta__dgr ist abhangig von der Anfangsdegradierung und der Anzahl an Ladezyklen,
jeweils ausgedriickt durch zeta_ dgr_ 0 und zeta__dgr_ n. Zu dieser Berechnung gehoért auch der
dquivalente Ladezyklus n_ chg. Das Attribut T__heat fliefit in nachfolgende Eigenschaft mit ein zur
Bestimmung der Heizleistung. Im Kennfeld HeatMap sind diese Leistungen fiir bestimmte Batterie-
temperaturen abhéngig von der Flughohe hinterlegt.

Bei Simulationsstart wird durch InitHeating die Energiedichte durch die Temperatur entsprechend
skaliert. Die Funktion CheckEnergyBudget priift ab, ob die fiir den jeweiligen Simulationsschritt ge-
forderte Energiemenge durch den Restladestand der Batterie abgebildet werden kann. In ihr wird auch
die Funktion SetHeating verwendet. Diese berechnet die notwendige Heizleistung fiir die Batterien.
Durch ExchangeEnergy werden die jeweiligen Energien ausgetauscht und je nach Energieiiberschuss
oder -mangel durch die Funktionen Charge und Discharge umgesetzt.

3.4.3.4 SolarGenerator

Die Klasse SolarGenerator dient der Umsetzung der solaren Strahlung in nutzbare Energie. Das At-
tribut SolarPanels enthélt die Geometrie- und Orientierungsdaten der einzelnen Solarzellen. Indivi-
duelle Neigungen durch den Flugzeugfliigel sind dadurch berticksichtigt. Die nachfolgenden Attribute
werden zur Berechnung der gesamten Energie durch den Solargenerator verwendet. Hier ist die Trans-
formationsmatrix T__g p zu erldutern, die aus einer Zusammensetzung aus Drehmatrizen besteht.
Mir ihr kann vom geodétischen Koordinatensystem in das jedes einzelnen Panels transformiert werden.
Dies wird mitunter in der Funktion SetSolarPower genutzt. Abbildung 3.14 zeigt das Klassendia-
gramm des SolarGenerators.

SolarGenerator Attributbezeichnung Einheit
Sf)larParlols Feld mit Daten zu Solarpanelen -
N_ Panels Anzahl der Solarpanele [
A_SG Flache des Solargenerators [m?]
Eff SG Wirkungsgrad des Solargenerators [
P_SG Energie durch Solargenerator (W]
p_SG Spez. Energie durch Solargenerator [W/m?]
T g p Transformationsmatrix -
SetSolarPower geodétisch nach panel

Abbildung 3.14: Klasse SolarGenerator

3.4.3.5 Propulsion

Die Propulsionklasse bildet den gesamten Antriebsstrang des Flugzeuges ab. Dazu gehoéren die unterge-
ordneten Objekte Motor und Propeller wie in Abbildung 3.15 gezeigt. Der Motor steht sinnbildlich
fiir den Elektromotor eines Antriebes inklusive der Abtriebswelle. Der Propeller wiederum steht fiir
den Propeller mit der verbundenen Abtriebswelle, jedoch propellerseitig betrachtet. Neben der gesam-
ten elektrischen Leistung P__el_ tot ist noch die Anzahl der Antriebsstrange N__ Props angegeben
als Lesedaten fiir die Klasse Battery. Das Attribut Iterlog dient wie alle Iterlogs der programminter-
nen Verfolgung der Anzahl der Iterationen.
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Abbildung 3.15: Klasse Propulsion

Ausfiihren von Propulsion.GetThrustPower

Schubdaten setzen
(Aufruf Motor.SetData und
Propeller.SetData)

Iterationsintervalle setzen

-l

Propulsion Attributbezeichnung Einheit
Motor Objekt -
Propeller Objekt -

P el tot Elektrische Leistung [W]
N_ Props Anzahl der Propeller []
Iterlog Feld mit Iterationsmarkern -

GetThrustPower

-

Vergleiche Drehzahl und -moment
der Objekte Motor und Propeller

Schubdaten setzen mit
Iterationsinterval
(Aufruf Motor.SetData und
Propeller.SetData)

Passendes Interval bestimmen

Neue Iterationsintervalle setzen

Iterieren bis
threshold erreicht

Riickgabe moglicher Schub

Abbildung 3.16: Ablauf und Aufrufe innerhalb der Funktion GetThrustPower

Die Funktion GetThrustPower vergleicht den geforderten Schub mit dem aktuell méglichen Schub.
Zur Ermittlung des Schubes werden Kennlinien der Objekte Motor und Propeller iteriert bis ein
gemeinsamer Schnittpunkt gefunden ist. Befindet sich die geforderte Leistung bereits innerhalb der
Kennfeldes des Motors wird der entsprechende Betriebspunkt gesetzt. Der Ablauf der Funktion ist in

Abbildung 3.16 verdeutlicht.
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3.4.3.6 Propeller

Die Klasse Propeller, dargestellt in Abbildung 3.17, setzt verschiedene Schubparameter abhéngig von
Leistungsparametern. Diese Leistungsparameter sind in den Kennfeldern des Fortschrittgrades, des
Schubkoeffizienten und des Leistungskoeffizienten hinterlegt.

Abhéngig von der Drehzahl und der Umgebung setzt die Funktion SetData mdogliche Werte fiir den
Propellerschub bzw. die Propellerleistung. Die Interpolation innerhalb der Kennfelder legt weiterhin
minimale und maximale Werte fiir den Schub fest.

Propeller Attributbezeichnung Einheit

D p Propellerdurchmesser [m]
J Kennfeld Fortschrittsgrad ]
CcT Kennfeld Schubkoeffizient []
Cp Kennfeld Leistungskoeffizient ]
T prop Schub Propeller (gesamt) [N]
P_prop_aero Aerodyn. Leistung Propeller (W]
Eta_ prop Wirkungsgrad Propeller []
N__prop Drehzahl Propellerwelle [1/s]
P_prop Leistung Propellerwelle (W]
M_ prop Drehmoment Propellerwelle [Nm]
T min Minimaler Schub [N]
T_max Maximaler Schub [N]
SetData

Abbildung 3.17: Klasse Propeller

3.4.3.7 Motor

Die Klasse Motor ist das Pendant zur Propellerklasse. Die Funktion SetData bestimmt abhéngig
von der Motorkennlinie, die im Attribut Parameters hinterlegt ist, die Leistungswerte des Motors.
Dazu gehoren die elektrische Leistung sowie das Drehmoment und die Drehzahl der Abtriebswelle.
Das Klassendiagramm des Motors ist in Abbildung 3.18 dargestellt.

Motor Attributbezeichnung Einheit
Parameters Motorkenndaten zum Einlesen -
Eta_el Elektrische Wirkungsgrad []
P_el Elektrische Leistung [W]
P_shaft Leistung der Abtriebswelle [W]

M shaft Drehmoment der Abtriebswelle  [Nm]
N__shaft Drehzahl der Abtriebswelle [1/s]
SetData

Abbildung 3.18: Klasse Motor
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3.4.3.8 Atmosphere

Die Klasse Atmosphere stellt Atmosphérendaten bereit und greift dazu primér auf ein Kennfeld mit
Daten der Standard Atmosphére zu. Das entsprechende Klassendiagramm ist in Abbildung 3.19 auf-
gefiihrt. Diese Daten sind im Attribut Atmo hinterlegt. Weitere Attribute sind die Dichte, die dy-
namische Viskositdt und die kinematische Zahigkeit jeweils bezogen auf Meereshthe verwendet durch
Funktionen der Klasse Aircraft. Die restlichen Eigenschaften spiegeln die im aktuellen Simulations-
schritt verwendeten Luftdaten wieder und werden von der Klasse Aircraft und Sun benutzt. Die
Funktion Set AtmosphereData interpoliert die aktuellen Luftdaten aus denen des Kennfeldes fiir
die aktuelle Flughohe.

Atmosphere Attributbezeichnung Einheit
Atmo Kennfeld mit Atmosphérendaten -
Rho_SL Dichte auf SL [kg/m?|
Eta SL Dynamische Viskositat auf SL [nPas]
Nu_ SL Kinematische Viskositat auf SL [m?/s]
T Temperatur K]
p Druck [Pal
Rho Dichte [kg/m?]
Nu Kinematische Viskositét [m?/s]
A Schallgeschwindigkeit [m/s]
Set AtmosphereData

Abbildung 3.19: Klasse Atmosphere

3.4.3.9 Sun

Zur Berechnung des Sonnenstandes wird die Klasse Sun verwendet. Abbildung 3.20 zeigt das verwen-
dete Klassendiagramm. Das Attribut Eps__0 entspricht einer Solarkonstante und wird zur Berechnung
der direkten solaren Strahlung Eps_ dir verwendet. Die weiter aufgefiihrten Attribute bis zum Er-
dradius dienen ebenfalls der Berechnung der direkten solaren Strahlung. Details zu den Rechnungen
sind in Kapitel 4 beschrieben. Die Transformationsmatrix T__g_ e enthélt eine Kombination mehrerer
Drehmatrizen zur Transformation vom erdfesten zum geodétischen Koordinatensystem. Die Funktion
SetSunData berechnet sonnenbezogene Kennwerte abhéingig von Position und Zeit.
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3.4 Klassen und Funktionen

Sun Attributbezeichnung Einheit
Eps 0 Solarkonstante [W/m?]
Eps_dir Direkte solare Strahlung [W/m?]
Zeta_ S Sonneneinfallswinkel [rad]
Alpha_S Hohenwinkel [rad)
Psi_S Azimut der Sonne [rad]
Delta Deklination der Sonne [rad]
Tau Stundenwinkel [rad]
Zeta_ dep Depression [rad]
R _earth Erdradius m]
T g e Transformationsmatrix -

erdfest nach geodatisch

SetSunData

Abbildung 3.20: Klasse Sun

3.4.3.10 Wind

Die Klasse Wind, dargestellt in Abbildung 3.21, umfasst ein Kennfeld zu Winddaten. Diese Daten
sind im Attribut Windmap hinterlegt und unterteilen sich weiter in Héhe, Windgeschwindigkeit und
Richtung aus die der Wind weht. Die verwendeten Datensétze werden durch den Benutzer vor Simula-
tionsbeginn festgelegt. Die eigentlichen Eigenschaften der Windgeschwindigkeit und -richtung dienen
der Verrechnung und Speicherung der fiir den Simulationsschritt giiltigen Winddaten. Die Funktion
SetWindData interpoliert anhand der aktuellen Flughohe entnommen aus den Positionsdaten des
Scenario die entsprechenden Werte.

Wind Attributbezeichnung Einheit
Windmap Feld mit Winddaten -
VW Windgeschwindigkeit [m/s]
psi_w Windrichtung [rad]
SetWindData

Abbildung 3.21: Klasse Wind
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4 Modellierung des Flugzeuges HAP und seiner Umgebung

Zur Durchfihrung der Simulation ist es notwendig das Flugzeug sowie seine Umgebung mathematisch
zu beschreiben. Diese Modellierung wird im Folgenden aufgefiihrt, beginnend mit der Umgebung, die
aufgeteilt wird in die Atmosphére, das Sonnenmodell und die Modellierung des Windes. Darauf folgt

die Abbildung des Flugzeuges und seiner Komponenten.

4.1 Umgebung

4.1.1 Atmosphire

Die Atmosphére wird mit der U.S. Standard Atmosphére von 1976 [30] modelliert. Die Datensétze
von [31] liefern Werte fiir die normierte Luftdichte, die Temperatur, den Luftdruck, die kinematische
Viskositét sowie fiir die Schallgeschwindigkeit abhéngig von der Hohe. Die Schrittweite der Hohenwer-
te betrdgt 100 m. Diese Daten stimmen mit der Normatmosphére nach DIN ISO 2533 bis 20 km Hohe
iberein [32]. Sie wurde durch die International Civil Aviation Organization (ICAO) 1975 festgelegt

und hat ihre Giltigkeit fiir nérdliche Breiten von 40 °.
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.I' I
25000 [\ :
{ //.r"
20000 === F oo Reisehohe
. \N I
£ 5000\ i
- \l 1 ! 1 -
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10000 + ’, ERANN ..\. | | f——1T i
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Abbildung 4.1: Atmosphéirendaten verteilt iber die Hohe
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Die Komponenten der Atmosphére sind in Abbildung 4.1 aufgefiihrt. Um Rechenzeiten zu verkiirzen
wurden die Werte auf 10 m Hohenschritte interpoliert und hinterlegt. Die Hohe ist im Bereich von
-5.000 bis 30.000 m angegeben. Der negative Hohenbereich dient zur Abbildung von Winterwetterla-
gen. In der Luftfahrt wird diesbeziiglich unter Piloten der Begriff der Dichtehéhe verwendet.

Die aktuelle Dichte p(h) einer Hohe kann mit der normierten Dichte p/py nach Formel 4.1 berechnet
werden. Die Dichte auf Meereshche pg kann den Werten aus Tabelle 4.1 entnommen werden.

P
p(h) = —(h) - po (4.1)
Po
mit:  p(h) : Luftdichte [kg/m3]
£ (h) : normierte Luftdichte abhéngig von der Hohe [—]
) : Luftdichte auf Meereshéhe [kg/m?]
Parameter Kiirzel Wert Einheit
rel. Feuchte fo 0 %
Druck Do 1013,25 hPa
Luftdichte 00 1,225 kg/m?
Temperatur Ty 288,15 K
Schallgeschwindigkeit agp 340 m/s
Erdbeschleunigung 90 9,80665  m/s?

Tabelle 4.1: Atmosphérendaten auf Meereshohe [32]

Ein weitere Komponente, die der Atmosphére zugeordnet werden kann, ist der Erdradius. Es wird der
mittlere Erdradius nach [33] verwendet und betrégt Ry = 6.371.000,785 m. Damit kann die Abnahme
der Erdbeschleunigung g mit Formel 4.2 nach [34] modelliert werden. Bei einer angepeilten Reisehéhe
von 20.000 m nimmt die Erdbeschleunigung um 0,62 % ab.

g(h)—go'( Ho )2 (4.2)

Ro+h
mit:  g(h) : Erdbeschleunigung [m/s?]
g0 = 9,80665 m/ s> : Erdbeschleunigung auf Meereshohe
Ry = 6.371.000,785 m : mittlerer Erdradius
h : Flughohe [m)]

4.1.2 Sonnenmodell

Die Modellierung des Solarmodells ist von besonderer Bedeutung, da das zu simulierende Flugzeug
solarelektrisch betrieben wird. Die benétigte Energie fir den Flug wird durch die auf der fliigelobersei-
te platzierten Solarzellen durch Umwandlung der solaren Strahlung erzeugt. Die Grofie und Richtung
dieser wird im Folgenden erlautert.

Die solare Strahlung ist abhéngig von verschiedensten Faktoren. In der Literatur werden meist empi-
risch ermittelte Modelle genutzt. Die Basis des hier beschriebenen Solarmodells entspricht [34].
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Dabei wird die Strahlung nach der Art des zuriickgelegten Weges charakterisiert. Man unterscheidet
direkte, diffuse und reflektierte Strahlung. Die direkte Strahlung bezeichnet den Teil der Strahlung,
der auf direktem Weg von der Quelle auf den Kontaktpunkt trifft. Die diffuse Strahlung entsteht durch
Streuung bzw. Absorption an vorhandenen Partikeln. Sie entsteht an der Erdoberfliche als auch an
Partikeln der Atmosphére, beispielsweise an Wasserdampftropfchen in Dunst oder Wolken. Die reflek-
tierte Strahlung entsteht durch Reflektion des auftreffenden Lichtstrahls an Oberflachen. [35] [36]

9,
%

_~ Solarzellen

B
—
g\e\&ﬁeﬁ/ — -
Rre - I —»
— _— - ”
= — Erdoberflache

Abbildung 4.2: Arten der solaren Strahlung nach [34]

Abbildung 4.2 zeigt eine schematische Darstellung der vorhandenen Strahlungsarten. Der Anteil der
diffusen Strahlung bei geringer Feuchte, wolkenfreier Atmoshphére betriagt ca. 8 % der direkten Strah-
lung im Bereich der Troposphére [34]. Aufgrund der Einsatzhohe des Flugzeuges, sowie der Platzierung
der Solarzellen am Fliigel wird die diffuse und reflektierte Strahlung vernachléssigt.

Strahlungsmodell

Die direkte Sonnenstrahlung wird mit Formel 4.3 nach [34] berechnet. Sie hat ihre Giiltigkeit fiir grofie
Flugh6hen und flache Einstrahlungswinkel der Sonne. Signifikante Abweichungen durch Wolken und
andere Wetterphdnomene sind hier nicht beriicksichtigt, da diese nur schwer analytisch zu modellieren
sind. Weiterhin sind diese stark tagesabhéngig, was ihre Vorsehsagbarkeit erschwert. (Anmerkung:
Formelparameter in 4.3, die separat berechnet sind, werden anschlieBend beschrieben)

(-5)
c - exp 7

edqir = €0(n) -exp | — (4.3)

lsin<075'”'(§+€dep)>r+b
0,5+ &dep

| =
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mit:  egip : direkte Sonnenstrahlung [W/m?]
go(n) : mittlere Solarkonstante [W/m?]
h : Flughohe [km]
hs =T7km :Skalenhohe
13 : Zenitwinkel der Sonne / Sonneneinfallswinkel [rad]
Edep : Depression der Sonne [rad]
c = 0,357 : Konstante
s = 0,678 : Konstante
b =40 km : Konstante

Die mittlere Solarkonstante £o(n) kann mit Formel 4.4 berechnet werden. Sie variiert durch den sich
dndernden Abstand Erde-Sonne aufgrund der elliptischen Flugbahn der Erde. Die Abweichung betragt
ca. 3 % der mittleren Solarkonstante ¢ fiir die ein Wert von 1367 W/m? nach [34] verwendet wird.

2.
eo(n) =¢q - {1 + 0,033 - cos <36§ “(n+ 10))} (4.4)
mit:  g9(n) : mittlere Solarkonstante [WW/m?]
€0 = 1367 W/m? : mittlere Solarkonstante
n : Tag im Jahr [-]

Ein weiterer Faktor wird durch die Depression der Sonne &g, ausgedriickt. Durch die Beugung des
Lichtes innerhalb der Atmosphére ist die Sonne noch sichtbar, obwohl sie bereits unter dem realen
Horizont verschwunden ist. Dieses Phénomen steigt mit der Flugh6he an und kann mit Formel 4.5
beschrieben werden. Dadurch verldngert sich die nutzbare Sonnenzeit.

&dep = 0,57° 4+ arccos (Ro i h) (4.5)
mit:  Egep : Depression der Sonne [rad|]
Ry = 6.371.000,785 m : mittlerer Erdradius
h : Flugh6he [m)]

Bestimmung des Sonneneinfalls

Der Sonneneinfallswinkel £, auch als Zenitwinkel bezeichnet, definiert sich als Winkel zwischen dem
einfallenden Sonnenstrahl und der Normalen zur Erdoberfliche, dargestellt in Abbildung 4.3. Weiter-
hin ist darin der Héhenwinkel ag dargestellt. Dariiber hinaus ist die Orientierung des Zenitwinkels
beziiglich der Ausrichtung Richtung Norden durch den Azimut ¥g bestimmt. Dies ist in Abbildung 4.4
im geodétischen Koordinatensystem gezeigt. Der Azimut liegt in der z4-y,-Ebene. Normal zu dieser
Ebene orientiert durch den Azimut spannt sich die Ebene fiir den Zenitwinkel auf.

Neben empirischen Formeln zur Berechnung von Zusatzparametern kann der Zenit- und Azimutwin-

kel rein geometrisch mithilfe von Koordinantentransformationen fiir beliebige Positionen auf der Erde
bestimmt werden.
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Abbildung 4.3: Zenitwinkel der Sonne in der Ebene

Abbildung 4.4: Azimut- und Zenitwinkel im geodétischen Koordinatensystem

Ein weiterer Parameter ist die Deklination der Sonne §. Er beschreibt die Neigung der Erdachse im
Jahresumlauf und schwankt um +/- 23,5 °. In der Jahreszeit des Sommers ist er positiv und zum
Winter negativ. Der Zeitpunkt, wenn die Deklination null betrégt, wird als Frithlingspunkt bezeichnet
und kennzeichnet den Frithlingsbeginn. Abbildung 4.5 zeigt schematisch den Verlauf der Deklination.
Sie kann mit Formel 4.6 berechnet werden.

2 * ;‘
= —23.57. —(n+1 4.
o 3.57 - cos ( 265 (n 0)) (4.6)

mit: 0 : Deklination der Sonne [rad]
n : Tag im Jahr [-]
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Frithlingspunkt 6=0°

Erde
Sommeranfang 6=23,5° o

Winteranfang 6=-23,5°
5 ‘?f
Abbildung 4.5: Deklination der Sonne im Jahresverlauf

Der Einfluss der Drehung um die Erdachse abhéngig von der Zeit wird durch den Stundenwinkel 7
dargestellt. Dieser berechnet sich nach Formel 4.7. Die Zeitangabe darin bezieht sich auf die Lokalzeit
der entsprechenden Zeitzone im 24 h-System.

mit: 7 : Stundenwinkel der Sonne [rad]
t : lokale Uhrzeit [h]

Die Abhéngigkeit der Position wird durch den Léngen- und Breitengrad des entsprechenden Missions-
ortes dargestellt. Der Langengrad A, teilweise mit geographischer Lénge bezeichnet, gibt die Position
in Ost- oder Westrichtung zum Nullmeridian an. Der Breitengrad ¢ ist die nordliche oder siidliche
Distanz der Position ausgehend vom Aquator. Es handelt sich dabei um Winkelangaben.

Die Parameter des Stundenwinkels sowie der Lingen- und Breitengrad sind zur Visualisierung in Ab-
bildung 4.6 im erdfesten Koordinatensystem dargestellt.

Festlegung der Drehmatrizen

Die Richtung von Zenit- und Azimutwinkel ldsst sich durch eine Kombination von elementaren Dreh-
matrizen bestimmen. Da diese in der Literatur nicht sehr prézise nachvollziehbar dargestellt wird,
soll im Folgenden eine ausfiihrliche Herleitung erfolgen. Ziel ist die Beschreibung des Sonnenstrahls
im geodétischen Koordinatensystem. Beziiglich des Sonnenstrahls ist nur eine Richtung relevant, da
nur die direkte Strahlung von Relevanz ist. Aufgrund des Verhéltnis des Abstandes Sonne-Erde zu
Erdradius kann der Winkeleinfluss durch den Erdradius vernachléssigt werden.

Die erste Drehoperation besteht aus einer Drehung um die Z-Achse des erdfesten Koordinatensystems
(KOS), da der Sonnenstrahl entgegen der erdfesten x g-Achse auftrifft. Zur Verdeutlichung kann bereits
gezeigte Abbildung 4.5 verwendet werden. Die Drehmatrix 71 , ist in Formel 4.8 aufgefiihrt. Die zweite
Drehung T3, erfolgt um die Y-Achse um den Einfluss der Deklination § zu berticksichtigen und ist in
Formel 4.9 gezeigt. Die dritte Drehoperation beschreibt die Drehung um die Z-Achse. Hier sind zwei
Drehmatrizen bereits kombiniert, da die verwendeten Parameter um die gleiche Z-Achse drehen. Die
Drehmatrix T3, mit dem Léngengrad A und dem Stundenwinkel 7 ist in 4.10 aufgefiihrt. Die letzte
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4.1 Umgebung

Abbildung 4.6: Drehwinkel vom erdfesten zum geodétischen KOS

Drehung wird um die Y-Achse ausgefiihrt. Durch die Defintion des Breitengrades ¢ ist der Faktor /2

hinzuzuftigen [37]. Die Drehmatrix T}, ist in 4.11 dargelegt

cosm sinwm 0O
Ti.=| —sinm cosw O (4.8)
0
cos 0 0 —sind
Ty,=| 0 (4.9)
sin § O cos 6
cos(A+7) sin(A+7) 0
Tz, =| —sin(A+7) cos(A+7) 0 (4.10)
0 0 1
(4.11)

—¢) 0 —sin(=3 - 9)
1 0
—¢) 0 cos(=5 —9)

cos(—5
0
sin(—3

Tyy =
Die Drehmatrizen konnen zusammen mit dem Sonnenvektor nach Formel 4.12 verrechnet werden

1
(4.12)

Tge:T4y'T3z'T2y'T1z' 0
0

Die daraus resultierende Transformationsmatrix 7} . gibt die Komponenten des Sonnenstrahls im geo-

détischen Koordinatensystem wieder. Sie ist in Formel 4.13 gezeigt
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sind -sin(—§ — ¢) —cosd - cos(A +7) - cos(—5 — @) Tye(l)
Tge = cos 0 - sin(A + 7) = | Tye(2) (4.13)
—cos(—5 — @) -sind — cosd - cos(A+ 7) - sin(—5 — @) Tge(3)

Der Zenitwinkel £ lasst durch die Einzelkomponenten von 7T, . berechnen nach Formel 4.14. Der Hoé-
henwinkel ag bildet den Gegenwinkel zum Zenitwinkel.

=T _ag=T _arctan Te(3)

Der Azimut Vg ldsst sich &hnlich nach Formel 4.15 bestimmen. Aufgrund der Verwendung des arctan
ist eine Quadrantenunterscheidung der Komponenten von 7, . durchzufithren. Dadurch muss der Azi-
mut nachtriglich nach Abbildung 4.7 angepasst werden, um diesen korrekt abzubilden. Der Azimut
ist definiert mit +-180 ° ausgehend von der z,-Achse. Folglich muss fiir die Richtungen Siidwest und
-ost korrigiert werden.

_ Tye(2)
Vg = arctan (Tze(1)> (4.15)

A xg (Nord)

s s
Te(l) >0 | Tu(l) >0
Te(2) <0 | Tu(2)>0

Blickrichtung
zur Erdoberflache

Richtung: Richtung:
Nordwest Nordost
» Vg (Ost)
Tee(2) <0 Tee(2) >0
Richtung: Richtung:
Stidwest Stdost
-180° + s 180° + Vs

Abbildung 4.7: Azimutkorrektur abhéingig vom Quadranten

4.1.3 Windmodell

Zum Aufbau eines Windmodells werden vorhandene Datensétze von [1] verwendet. Diese bestehen aus
Windgeschwindigkeiten und der jeweiligen -richtung verteilt iiber die Flughthe. Aufgrund der geplan-
ten Missionsorte werden Daten zu den Standorten Hamburg, Kiruna und Yuma gewéhlt. Zusétzlich
enthalten diese Datensédtze Winddaten zu verschiedenen Monaten im Jahr. Abbildung 4.8 zeigt die
Windgeschwindigkeiten der Stadt Hamburg in Deutschland. Neben den Windgeschwindigkeiten ist die
projektierte Flugenveloppe in True Airspeed (TAS) angegeben. Auflerdem ist der Flugbereich mar-
kiert, der den gréfiten Teil der Mission abbilden soll. Dieser entspricht der iiber Wochen andauernden
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Abbildung 4.8: Windgeschwindigkeiten iiber Hamburg [1]

Platzierung in der Stratosphére. Da hier die Windgeschwindigkeiten dauerhaft kleiner sind als die Flug-
geschwindigkeit ist die Einhaltung einer vorgegebenen Flugbahn méoglich. Jedoch ist fiir den Steigflug
eine Abweichung der Flugbahn zu erwarten und nicht vermeidbar wie aus Abbildung 4.8 hervorgeht.
Dieser Umstand gilt gleichermafien fiir den Standort Kiruna in Schweden, dargestellt in Abbildung 4.9.
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Abbildung 4.9: Windgeschwindigkeiten tiber Kiruna [1]

Lediglich bei der Durchfithrung der Mission in Yuma, eine Stadt im Bundesstaat Arizona der Ver-
einigten Staaten von Amerika, ist eine geforderte Flugbahn ohne grofiere Abweichungen abzufliegen.
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In Abbildung 4.10 sind die Windgeschwindigkeiten stets kleiner als die Fluggeschwindigkeit. Fiir die
anderen Standorten kann als Behelfslésung die Abweichung der Flugbahn durch entsprechende Vor-
haltung in der geplanten Trajektorie teilweise kompensiert werden.
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Abbildung 4.10: Windgeschwindigkeiten iiber Yuma [1]

Die Windrichtung wird fiir sdmtliche Positionen konstant Richtung Nord gesetzt um Verzerrungen in
der Flugbahn vorerst gleich zu belassen.

4.2 Flugzeug

Die Modellierung des Flugzeuges unterteilt sich durch den Umfang der abzubildenden Aufgaben in
mehrere Abschnitte. Zuerst werden Koordinatensysteme, Fluggeschwindigkeiten und -abschnitte be-
schrieben. Diese Punkte gehoren zu den Flugleistungen. Darauf folgt die Aerodynamik des Fliigel
und des Leitwerkes. Dazu gehdren auch die Trimmrechnung und Widerstédnde am Flugzeug. Der An-
triebsstrang bildet eine eigene Kategorie. Zuletzt wird der Solargenerator und die Energieverwaltung
modelliert. Letzteres beinhaltet das Batteriemodell.

4.2.1 Koordinatensysteme

Zur Beschreibung des Flugzeuges im Raum werden verschiedene Koordinatensysteme (KOS) verwen-
det. Betreffend des Flugzeuges werden das geodétische und flugzeugfeste KOS verwendet entsprechend
indiziert mit g und f. Die Achsen des geodétischen KOS sind wie folgt nach [37] definiert:

o 1z, : senkrecht zur z-Achse, Richtung Norden
e Y, : senkrecht zur z-Achse, Richtung Osten

e 24 : Richtung Erdmittelpunkt, folglich senkrecht zur Erdoberfliche
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Die Definition des flugzeugfesten Systems nach [37] ergibt sich zu:

e z; : Richtung entlang der Flugzeuglingsachse, Ausrichtung zur Flugzeugnase
o yy : senkrecht zur Symmetrie des Flugzeuges, Ausrichtung nach rechts

e 2y : senkrecht zur x-y-Ebene nach unten ausgerichtet

Beide KOS haben ihren Ursprung im Massenschwerpunkt des Flugzeuges. Die Transformation T 4, also
vom geodétischen zum flugzeugfesten KOS, kann nach Formel 4.16 berechnet werden. Die enthaltenen
Drehmatrizen sind in Formel 4.17 4.18 4.19 gegeben.

Tpy=Too Tyo Tow (4.16)
1 0 0
Tpp=| 0 cos¢ sing (4.17)

0 —sing cos¢

cos@ 0 —sinf
Tyo = 0 1 0 (4.18)
sinf 0 cosé@

cos¥V sin¥v 0

T,y =| —sin¥ cos¥ 0 (4.19)
0 0 1
mit: Ty, : Transformationsmatrix vom geoddtischen in flugzeugfestes KOS
Ty : Drehmatrix um X-Achse mit dem Winkel ¢
Tyo : Drehmatrix um Y-Achse mit dem Winkel 6
T, w : Drehmatrix um Z-Achse mit dem Winkel ¥
o : Rollwinkel [rad]
0 : Nickwinkel [rad]
v : Gierwinkel [rad]

Zur Vermeidung von Verwechselungen mit dem Breitengrad ¢ wird der Rollwinkel folgend mit ¢,y
bezeichnet. Der Nickwinkel 6 setzt sich zusammen aus dem Anstellwinkel des Flugzeuges und dem
Bahnneigungswinkel, gezeigt in Formel 4.20 aus [37].

f=~+a (4.20)

mit: : Bahnneigungswinkel [rad]
a : Anstellwinkel [rad]

In Abbildungen der Folgekapitel werden teilweise Achsen des aerodynamischen KOS gezeigt. Diese
sind mit a indiziert. Es unterscheidet sich zum flugzeugfesten KOS durch den Anstellwinkel o und
den Schiebewinkel 5. Da diese jedoch sehr klein sind, wird in Berechnungen der Einfluss dieser ver-
nachlassigt bzw. nur in der Ebene beriicksichtigt.
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4.2.2 Fluggeschwindigkeit

Die Fluggeschwindigkeit wird in Equivalent Airspeed (EAS) angegeben und steht fiir die dquivalente
Fluggeschwindigkeit. Sie wird als Vergleichsgrofie verwendet, da bei gleicher EAS in unterschiedlichen
Hohen der gleiche Auftrieb entsteht [38] [39]. Fiir Berechnungen, beispielsweise der exakten Position,
ist jedoch die True Airspeed (TAS) zu verwenden. Diese entspricht der wahren Geschwindigkeit am
Flugzeug. Sie kann mit Formel 4.21 nach [40] aus der EAS berechnet werden.

_Po_

UTAS = VEAS 4.21
o(1) (4.21)
mit:  vpag : Fluggeschwindigkeit in TAS [m/s]
VEAS : Fluggeschwindigkeit in EAS [m/s]
p(h) : Luftdichte [kg/m?]
00 = 1,225 kg/m?® : Luftdichte auf Meereshohe

4.2.3 Flugabschnitte

Zur Durchfiithrung der Mission sind verschiedene Flugmandéver erforderlich, die abhéangig von den Bahn-
parametern eine Einteilung des Fluges in Abschnitte bzw. Segmente erlauben. Diese Abschnitte lassen
sich in Steig- und Sinkflug, sowie dem Horizontalflug einteilen. Des Weiteren ist die Unterscheidung
zwischen Geradeaus- und Kurvenflug erforderlich. Ziel ist die Beschreibung des Auftriebskoeffizienten
cr, in Abhéngigkeit zu den Bahnparametern.

Nach Abbildung 4.11 ergibt sich das Kréaftegleichgewicht im aerodynamischen KOS mit Formel 4.22
und 4.23. Dabei liegen die Annahmen nach [43] und [40] entsprechend Tabelle 4.2 zugrunde. Die
Gewichtskraft ldsst sich nach Formel 4.24 in ihren Komponente angeben.

Abbildung 4.11: Krafte am Flugzeug im Flug

T—-D—-m-g-siny=0 (4.22)
L—m-g-cosy=0 (4.23)
G=m-yg (4.24)
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4.2 Flugzeug

mit: : Widerstandskraft [N]

: Auftriebskraft [N]

: Schubkraft [N]

: Flugzeugmasse [kg]

: Erdbeschleunigung [m/s?]
: Bahnneigungswinkel [rad]

: Gewichtskraft [N]

QQQSHWU

Annahme mit:
T>D
0 : Beschleunigung [m/s?]
o : Nickrate [rad/s]
cosa ~1
sin o ~0

Tabelle 4.2: Annahmen beziiglich Kréaftegleichgewicht

Der Auftrieb L kann mit Formel 4.25 nach [43] berechnet werden und in Formel 4.23 eingesetzt werden.

Dadurch ergibt sich der Auftriebskoeffizient nach Formel 4.26.

L= g v -cp - S
2-m-g
crL = PRI coSs 7y
mit:  p : Luftdichte [kg/m3]
crL : Auftriebskoeffizient [-]
S : Fliigelfiiche [m?]

(4.25)

(4.26)

Die Widerstandskraft D ldsst sich mit Formel 4.27 nach [43] berechnen und kann in 4.22 eingesetzt

werden, wodurch sich der Schub T in Formel 4.28 ergibt.

mit:  p : Luftdichte [kg/m3]
cp : Widerstandskoeffizient [-]
S : Fliigelfiiche [m?]

(4.27)

(4.28)

Alternativ kann laut [43] der Schub durch Umformung mit Formel 4.29 berechnet werden.

T:(sin’y—i-cosy‘c—D)‘m'g
crL

(4.29)

Die bisher dargelegten Formeln bilden den geraden Flug ab. Diese kénnen verwendet werden fiir die
Segmente Steig- und Sinkflug sowie fiir den Horizontalflug. Fir den Kurvenflug sind weitere Parame-
ter zu integrieren. Dabei erhoht sich der notwendige Auftrieb umgekehrt proportional zum cos des
Rollwinkels. Dies wird durch den Lastfaktor n ausgedriickt, dargestellt in Formel 4.30 nach [43].
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1
S — 4.30
COS(¢T0”) ( )
Der Lastfaktor wird in die Berechnung des Auftriebes integriert nach Formel 4.31.
L G b G (4.31)
COS<¢roll)

Dies kann in Formel 4.26 zur Berechnung des Auftriebskoeffizienten eingesetzt werden. Dadurch ergibt
sich Formel 4.32 zur Berechung des Auftriebskoeffizienten abhéngig vom Bahnneigungs- und Rollwin-
kel.

_2-m-g cos 7y

L= p- v?- S . COs ¢roll (432)

mit:  p : Luftdichte [kg/m3]

cr : Auftriebskoeffizient [-]

S : Fliigelfliche [m?]

m : Flugzeugmasse [kg]

g : Erdbeschleunigung [m/s?]

v : Fluggeschwindigkeit [m/s]

vy : Bahnneigungswinkel [rad]

Oroll : Rollwinkel [rad]

Der Rollwinkel ¢,.,;; wird bestimmt aus der Vorgabe des Radius des zu fliegenden Flugkreises und der
Fluggeschwindigkeit. Er kann aus Formel 4.33 nach [40] berechnet werden mit Formel 4.34.

1)2

g- tan(¢roll) (433)

Tturn =

2
Oroy = arctan ( Y ) (4.34)

g Tturn
mit:  Trurn : Kurvenradius des geflogenen Kreises [m]

Der Einfluss des Kurvenradius auf den Schub ergibt sich automatisch durch die Erhéhung des Auf-
triebskoeffizienten in Formel 4.29.

4.2.4 Fliigel und Leitwerke

Fliigel

Die aerodynamischen Parameter des Hauptfliigels werden durch Kennfelder von [1] beschrieben. Der
Hauptfliigel des Flugzeuges HAP verwendet das Fliigelprofil MH139R von [1]. Abbildung 4.12 zeigt die
entsprechende Profilpolare. Die Werte sind fiir das Fliigelprofil. Es ist anzumerken, dass aufgrund des
Simulationsablaufs zuerst der Auftriebskoeffizient ¢;, nach Formel 4.32 berechnet wird. Der Auftriebs-
koeffizient des Fliigelprofils ¢; wird aus dem Auftriebskoeffizient des gesamten Fliigels ¢y, berechnet.
Fiir die Anwendung im Programm sind beide Richtungen der Berechnung (von ¢z zu ¢; und umge-
kehrt) notwendig. Nachfolgende Formeln kénnen dazu verwendet und jeweils umgestellt werden. Zur
Berechnung des Profilauftriebskoeffizienten ¢; kann Formel 4.35 aus [41] verwendet werden. Diese gilt
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fir Fligel mit hoher Streckung, grolem Nasenradius und geringer Pfeilung. Eine genauere Bestim-
mung fiir ungepfeilte Rechteckfliigel erlaubt Formel 4.36 aus [42]. Die darin enthaltene Streckung A
wird mit Formel 4.37 aus [40] berechnet. Fiir den Fliigel des Flugzeuges HAP ergibt sich ein Aufschlag
von ca. 8,7 % auf den Auftriebskoeffizienten des Fliigelprofils.

c, = 0,9 ¢ cospyy (4.35)
A
= - 4.
L=y (4.36)
b2
A=2 4.37
g (4.7
mit: ¢, : Auftriebskoeffizient des Fliigels [-]
o : Auftriebskoeffizient des Fliigelprofils [-]
@14 =0 : Pfeilung des Fliigels [rad]
A : Streckung [-]
b; : Spannweite des jeweiligen Fliigels [m)]
S : Fliigelfliche des jeweiligen Fliigels [m?]

Ausgehend von einem Auftriebskoeffizienten ¢; fiir das Fliigelprofil kann der Nullwiderstandsbeiwert
c¢po durch Interpolation der Kurvenschar bestimmt werden wie in Abbildung 4.12 angedeutet. Dazu
muss die vorliegende Reynoldszahl berechnet werden. Diese wird nach Formel 4.38 aus [43] berechnet.

2 —
1.8 |
16}
T 14F
g 12}
i
s 1F
©]
-
2 08 F
©
55 0.6
< 04t Re = 150.000
: Re — 620.000
0.9 - Re — 860.000
Re = 1.050.000
O L 1 1 1 1 ]
0 0.04 0.06 0.08 0.1 0.12

Nullwiderstandsbeiwert cpo [-]

Abbildung 4.12: Profilpolare des Fliigels fiir MH139R nach [1]

43



Modellierung des Flugzeuges HAP und seiner Umgebung 4.2 Flugzeug

v-c
Re = —— (4.38)
v(h)
mit: Re : Reynoldszahl [-]
v : Fluggeschwindigkeit [m/s]
¢ : Referenzlénge des Flugel [m]
v(h) : kinematische Viskositit [m?/s]

In Abbildung 4.12 ist zusétzlich verdeutlicht wie die Rénder einer interpolierten Polaren erzeugt wer-
den. Die Unter- oder Uberschreitung der Polaren mit kleinster und grofter Reynoldszahl ist nicht
moglich. Aufgrund der Platzierung der Solarzellen auf der Fligeloberseite wird laut [1] ein Proportio-
nalitdtsfaktor mit dem Nullwiderstand verrechnet. Im aktuellen Fall betragt dieser 25 %.

Zur Berechnung des Widerstandskoeffizienten des Fliigels ¢p wird eine asymmetrische Polare ange-
nommen nach Formel 4.39 aus [43]. Der Oswaldfaktor e ist gegeben durch [1]. Bei Verwendung einer
symmetrischen Polare, gezeigt in Formel 4.40, kann dies fiir das vorliegende Flugzeug und den zu
erwartenden Auftriebskoeffizienten eine Erhéhung des induzierten Widerstandsanteils um den Faktor
2,7-4 ergeben.

2
C— Cl=
€D = ¢po t+Cp; = Cpo + la=a=of (4.39)
m-N-e
ct
€D = €po Tt €Di = €po T (4.40)
mit:  ¢p : Widerstandskoeffizient [-]
¢Do : Nullwiderstandsbeiwert [-]
CDi : induzierter Widerstand [-]
C : Auftriebskoeffizient des Fliigelprofils[-]
Cl=0 : Nullauftriebskoeffizient [-]
A : Streckung [-]
e = 0,91 : Oswaldfaktor [-]

Der Anstellwinkel o wird gleichermafien ermittelt wie zuvor. Im Kennfeld von Abbildung 4.13 wird mit
dem Auftriebsbeiwert abhdngig von der Reynoldszahl der Anstellwinkel ermittelt. Umgekehrt kann fiir
einen Anstellwinkel von 0 © der fiir die Polare bendtigte Nullauftriebskoeffizient ¢;—g ermittelt werden.
Weiterhin kann durch den zuvor ermittelten Anstellwinkel in Abbildung 4.14 der entsprechende Wert
fir den Momentenbeiwert des Fliigelprofils ¢, ermittelt werden.
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2 -
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Abbildung 4.13: Auftriebskoeffizient iiber Anstellwinkel fiir MH139R nach [1]
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Abbildung 4.14: Momentenbeiwert iiber Anstellwinkel fiir MH139R nach [1]

Der Momentenbeiwert des Fliigelprofils ¢, kann mit Formel 4.41 aus [44] fiir den gesamten Fliigel
berechnet werden. Im vorliegenden Fall vereinfacht sich die Formel zu 4.42. Dadurch entsteht ein Pro-
portionalitatsfaktor von ca. 0,91 fiir den Momentenbeiwert des Fliigels ¢p; von HAP.

A- (COS Qpl/4)2 Acmo
= s -0,5- m 0,1 m0,a : 4.41
M At2-cospys (cmo,i + €mo,a) + 5 ° (4.41)
A
_ . 4.42
M=y +2 ¢ ( )
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mit: ¢y : Momentenbeiwert des Fliigels [-]
Cm : Momentenbeiwert des Fligelprofils [-]
Cm0,i : Nullmomentenbeiwert des Fliigelprofils aufien [-]
Cm0,a : Nullmomentenbeiwert des Fliigelprofils aulen [-]
AE—TO =0 : Auswirkung einer linearen Verwindung -]
£t =0 : Verwindung des Fliigels [rad]

Im betrachteten Fall werden sehr grofie Kurven geflogen, wodurch der Rollwinkel nur wenige Grad
annimmt. Daher wird der Einfluss auf Widerstands- und Auftriebsbeiwert durch eventuelle Querru-
derausschlige vernachléssigt.

Leitwerk

Das verwendete Leitwerk ist als Pendelleitwerk ausgelegt. Folglich verdndert das gesamte Leitwerk
seinen Anstellwinkel in Abhingigkeit des bendtigten Auftriebes. Das Verfahren zur Ermittlung der
aerodynamischen Gréflen bleibt identisch wie beim Fliigel. Jedoch wird eine symmetrische Polare
verwendet nach Formel 4.40. Die verwendeten Kennfelder zum Fliigelprofil NACAO0009 des Pendelleit-
werks sind in Anhang A zu finden.

Der Wert des Oswaldfaktors e unterscheidet sich zum Fliigel, da dieser fiir das Leitwerk analytisch
ermittelt wird. Der Oswaldfaktor e wird mit 0,93 bestimmt aus [43] fiir einen Rechteckfliigel.

4.2.5 Trimmrechnung

Die Trimmung bezeichnet die dauerhafte Anstellung des Hohenleitwerks zur Herstellung eines mo-
mentenfreien Zustandes um den Schwerpunkt des Flugzeuges. Der Schwerpunkt oder auch Center of
Gravity (CoG) dient als Drehpunkt fiir die Aufstellung des Momentengleichgewichts. Dies wird in
Abbildung 4.15 dargestellt. Formel 4.43 beschreibt den getrimmten Zustand bei dem die Summe aller
Momente zu null wird.

L\Ving

I\I\\'mg

Abbildung 4.15: Momentengleichgewicht um den Schwerpunkt CoG
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Lwing - (xcoq — TacWing) + Mwing — LuTail - (€AC Wing — Tcoa) + MuTqi = 0 (4.43)
mit:  Zooe : Abstand des Schwerpunkts zur Nase [m]

TAC Wing : Abstand des Neutralpunktes des Fliiges zur Nase [m]

TAC HTail : Abstand des Neutralpunktes des Hohenleitwerks zur Nase [m]

Lwing : Auftrieb des Fliigels [N]

Mwing : Moment des Fliigels [Nm]

LuTai : Auftrieb des Hohenleitwerks [N]

Myt : Moment des Hohenleitwerks [Nm]

Das Moment des Hohenleitwerks Mppq: ist verschwindend gering, weshalb es zu null gesetzt wird.
Das Gleichgewicht kann nach dem Auftrieb am Héhenleitwerk umgestellt werden, dargestellt in For-
mel 4.44 . Die Berechnung einzelner Komponenten ist in Formel 4.45 4.46 und 4.47 gegeben.

LWing : (xCoG —TAC Wing) —+ MWing

Lyrair = (4.44)
(TACWing — TCoG)
Lwing = q-cL - Swing (4.45)
MWing =q-Cpm- SWing * CWing (446)
q= g 2 (4.47)
mit: g : Staudruck [N/m?]
cr : Auftriebskoeffizient [-]
cM : Momentenbeiwert [-]
CWing : Bezugsflugeltiefe des Fliigels [m)]
SwWing : Fliigelfiiche [m?]

Somit ergibt sich nach Umstellen und Einsetzen Formel 4.48 fiir die Berechnung des Leitwerksauftrie-
bes.

CL - (xCoG — TAC Wing) +cpr e CWing

4.48
(xACWing — Tcoq) (4.48)

Lyrail = q- Swing -

Der Auftrieb am Leitwerk erhoht den benétigten Auftrieb am Fliigel nach Formel 4.49 | Folglich &n-
dern sich die Kréfte am Fliigel und somit der Momentenhaushalt. Die Trimmrechnung muss daher
iterativ durchgefiihrt werden bis eine geeignete Differenz erreicht ist.

LWing = Lreq - LHTail (449)

mit:  Lyeq : benotigter Auftrieb am Flugzeug [N]
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4.2.6 Widerstande

Widerstdnde am Flugzeug werden grundsétzlich durch den Widerstandsbeiwert c¢p ausgedriickt. Der
Widerstandsbeiwert des gesamten Flugzeuges ergibt sich durch die Aufsummierung der Einzelwider-
stdnde in Abhéngigkeit des Verhéltnis ihrer bespiilten Oberfliche zur Fliigelfliache [45]. Dieser Zusam-
menhang ist in Formel 4.50 nach [45] gezeigt.

¢p = cpi - SSwetz + CDit1 - S;uetz—i—l (4‘50)
Wing Wing
mit: ¢p : Widerstandsbeiwert [-]
cDi : Widerstandsbeiwert der Komponente i [-]
Sweti : bespiilte Oberfliche der Komponente i [m?]
SWing : Fliigelfiiche [m?]

Die Widerstande des Fliigels und des Hohenleitwerks konnen mit den Methoden der vorangegangen
Kapitel bestimmt werden. Weitere Widerstandserzeuger sind das Seitenleitwerk, der Rumpf, das Fahr-
werk und die Antennen. Fiir diese sind Widerstandsbeiwerte von [1] gegeben.

Das Seitenleitwerk wird betrachtet als wiirde es aerodynamisch keinen Auftrieb erzeugen. Dazu wird
ein schiebefreier Flug angenommen. Dieser ist energetisch auch sinnvoll, da so minimaler Widerstand

durch das Seitenleitwerk und andere schiebende Komponenten erzeugt wird.

Der Widerstandsbeiwert des Rumpfes sollte nach [45] erweitert werden durch Form- und Interferenz-
faktor. Formel 4.51 zeigt die entsprechende Berechnung nach [45].

Swet fus

CD fus = oo *CDO fus * FFfus : IFfus (451)
Wing
mit:  ¢p fus : Widerstandsbeiwert des Rumpfes [-]
CDO fus : Nullwiderstandsbeiwert des Rumpfes [-]
FFpyus : Formfaktor Rumpf [-]
IFfys : Interferenzfaktor Rumpf [-]

Fiir den Formfaktor F'Fy,, wird Formel 4.52 angesetzt. Dadurch ergibt sich ein Wert von 1,06. Der
Interferenzfaktor IFy,, wird auf 1,2 gewahlt, da es sich um einen Hochdecker ohne Verkleidung han-
delt. Resultierend daraus erhoht sich der Widerstandsbeiwert des Rumpfes um ca. 27,2 %.

60 Lius/d fus
FFr, =1 4.52
/ T Upuefdpun)® T 400 (4.52)
mit: Ly : Lange des Rumpfes [m]
dfus : Durchmesser des Rumpfes [m)]

Fiir das Fahrwerk und die Antennen werden keine weiteren Modifikationen vorgenommen. Es werden
die vorgegebenen Werte gewéhlt.
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4.2.7 Antriebsstrang

Der Antriebsstrang wird beschrieben durch zwei weitere Komponenten bestehend aus dem Propeller
und dem Motor. Der Propeller erzeugt den aerodynamischen Schub um den Vortrieb des Flugzeu-
ges zu erzeugen. Der Motor erzeugt die notwendige Wellenleistung fiir die Abtriebswelle, auf der der
Propeller befestigt ist. Die Modellierung beider Komponenten erfolgt separat und wird anschliefend
durch den gemeinsamen Betriebspunkt zusammengefiihrt.

Zur Bestimmung der notwendigen Antriebsleistung ist der Schub nach Formel 4.29 notwendig. Die
entsprechende Formel ist hier mit dem erforderlichen Gesamtschub T;.., in 4.53 angegeben.

Treq = (sinvy + cosvy - Z—D) “m-g (4.53)
L

Der benétigte Schub eines Antriebes wird durch die Anzahl der Antriebsstriange aufgeteilt nach Formel
4.54.

Iy
T, = e (4.54)
Neng
mit:  Theq : erforderlicher Gesamtschub [N]
T; : Schub eines Antriebes [N]
Neng : Anzahl der Antriebe [—]
Propeller

Beim verwendeten Propeller handelt es sich um einen Propeller mit festem Steigwinkel. Die Steigung
ist fiir den Betrieb im Reiseflug auf Reiseflugh6he ausgelegt. Die Leistungsparameter des Propellers
sind durch vorhandene Datensétze zum Fortschrittgrad J, dem Schubbeiwert ¢y und dem Leistungs-
koeffizienten cp aus [1] festgelegt. Diese sind in Abbildung 4.16 aufgefiihrt. Der darin aufgefiihrte
Propellerwirkungsgrad 7p,, kann mit Formel 4.55 nach [46] berechnet werden.

0.09 109 —
= 0.08 108 ;
=i
<) o
Z 007 107
g b
5 0.06 106 &
;8‘ 0.05 {05 %
% 0.04 104 =
5 , £
7 0.03 103 2
3 . 3
= 0.02 | T IProp \\\\'\ 1 0.2 %"
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Abbildung 4.16: Propellerkennlinie {iber den Fortschrittgrad J nach [1]
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c
Nprop = J + — (4.55)
cp
mit:  Nprop : Wirkungsgrad des Propeller [—]
J : Fortschrittgrad [—]
cr : Schubbeiwert [—]
cp : Leistungskoeffizienten [—]

Der aerodynamische Schub des Propellers berechnet sich nach Formel 4.56 aus [46]. Die darin enthalte-
ne Drehzahl des Propellers berechnet sich mit Formel 4.57. Mit dem Schub und der Fluggeschwindigkeit
ist die aerodynamische Propellerleistung in Formel 4.58 nach [46] berechnet.

TPTOP =cCr-p- n%rop ’ D}grop (456)
v
- 4.57
N Prop J- DPmp ( )
PProp = TProp *v (458)
mit:  Tprop : Schub des Propellers [N]
p : Luftdichte [kg/m3]
N Prop : Drehzahl des Propellers [1/s]
Dpyrop : Durchmesser des Propellers [m)]
v : Fluggeschwindigkeit [m/s]
Pprop : aerodynamische Leistung des Propellers [W]

Der Leistungskoeffizient koppelt die aerodynamische Leistung mit der Wellenleistung, wodurch diese
mit Formel 4.59 nach [46] berechnet wird. Das Drehmoment an der Abtriebswelle kann folglich mit
Formel 4.60 bestimmt werden.

PPropshaft =p- n?l):’rop ’ D?’rop " Cp (459)
PPTOp shaft
M, = 4.60
Prop 2. 1. N Prop ( )
mit:  Pprop shaft : Wellenleistung des Propellers [W]
Mprop : Drehmoment des Propellers [Nm)]

Dadurch ist der Propeller komplett beschrieben. In Formel 4.61 ist nochmal verdeutlicht von welchen
Faktoren der Propellerschub abhéngig ist. Abbildung 4.17 zeigt den Propellerschub in Abhéngigkeit
vom Fortschrittgrad.

TProp(CTa nProp(U, J, DProp)a ,O(h), DProp) (461)
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Propellerschub

Propellerschub [N]

00.2 03 04 05 06 07 08 09 1 1.1
Fortschrittgrad J [-]

Abbildung 4.17: Schubverlauf iiber den Fortschrittgrad J
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Abbildung 4.18: Drehzahl des Propellers iiber dem Drehmoment abhéngig von der Flughthe

Abbildung 4.18 zeigt das Drehmoment des Propellers iiber der Propellerdrehzahl. Dies wird im Fol-
genden als Propellerkennlinie bezeichnet und spéter wieder aufgegriffen.

(Anmerkung Formeln: Die dargelegten Formeln aus [46] sind in abweichender Indizierung in [43] zu
finden)
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Motor

Der Motor wird entsprechend eines Elektromotors modelliert. Das bedeutet, dass er abhingig von
seinem Motorkennfeld in einem Betriebspunkt arbeitet. Die Beschreibung dieses Kennfeldes erfolgt
durch die Parameter aufgelistet in Tabelle 4.3.

Parameter Kiirzel Wert Einheit Bemerkung
max. Leistung Proz Mot 2000 w

max. Leistung bei Rekuperation Prazreu ot 1000 w

max. Drehmoment Moz Mot 15 Nm

min. Drehmoment M pin Mot -15 Nm
Drehmomentkonstante Kk Mot 0,2 1/Nms
Leerlaufdrehzahl o Mot 50 1/s

elektr. Wirkungsgrad Tlel Mot 0,9 -

Tabelle 4.3: Motorkenndaten des Flugzeuges HAP

Zur Erstellung des Kennfeldes ist der Motorbetrieb zu charakterisieren. Man unterscheidet den Last-
und Generatorbetrieb abhéngig davon ob der Motor Arbeit leistet oder Energie generiert [47]. Dieser
Zusammenhang lasst sich in Abbildung 4.19 durch die Vorzeichen von Drehzahl und Drehmoment in
Quadranten einteilen und entsprechend im Programm hinterlegen.

Drehzahl A

II I

M<O0 M>0
n>0 n>0
Generatorbetrieb Lastbetrieb
M< 0 M>0 Drehmoment
n<0 n<o
Lastbetrieb Generatorbetrieb

IT1 IV

Abbildung 4.19: Quadranten und Vorzeichen der Motorkennlinie nach [47]

Zur Berechnung der Drehzahl im Lastbetrieb abhéngig vom Drehmoment kann Formel 4.62 aus [47]
verwendet werden. Hier muss zusatzlich beriicksichtigt werden wann die maximale Leistung erreicht
ist. Ist dies der Fall berechnet sich die Drehzahl mit Formel 4.63 fiir den Lastbetrieb und mit Formel
4.64 fiir den Generatorbetrieb nach [47]. Der Generatorbetrieb kann auch als Rekuperation bezeichnet
werden und entspricht der Riickgewinnung an Energie [47].

NMot = 10 Mot — Mot - K Mot (4.62)
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Pmaz Mot
= marror 4.63
N Mot Myjor-2-7 ( )
Pmaa: rcu Mot
= _marrcu v 4.64
MO Mo 2w (464
mit: Nt : Drehzahl des Motors [1/s]
1o Mot : Leerlaufdrehzahl [1/s]
Misor : Drehmoment des Motors [Nm)
Poox Mot : max. Leistung des Motors [W]
Povaw rew Mot : max. Leistung des Motors bei Rekuperation [IV]

Mit den dargelegten Formeln lédsst sich das Motorkennfeld in Abbildung 4.20 bestimmen. Darin sind
die Unterschiede des Betriebes bzw. bei Erreichung der max. Leistung an den Verlaufszweigen markiert.

60T ! Normalbetrieb

40 1 7 Max. Leistung erreicht

201 =

— Lastbetrieb

Drehzahl nmet [1/s]

— — Generatorbetrieb
// =
7
’
/
4
. _/
A i
60k I I 1 I I ]
-15 -10 -5 0 5 10 15

Drehmoment Mot [Nm]

Abbildung 4.20: Motorkennlinie des Flugzeuges HAP

Bestimmung des Betriebspunktes

Im Motorkennfeld ist der Betriebspunkt zu ermitteln. Dieser muss sich innerhalb der Motorgrenzen
befinden und ergibt sich durch den geforderten Schub auf der Propellerkennlinie. Zuletzt genannte wird
ebenfalls in Abhéngigkeit von Drehzahl und -moment angegeben und wurde zuvor bereits beschrie-
ben. Befindet sich die geforderte Leistung auflerhalb des Kennfeldes kann nur der max. Betriebspunkt
verwendet werden. Folglich ist eine Lastreduzierung notwendig. In Abbildung 4.21 ist dies dargestellt
fir eine Fluggeschwindigkeit von 9 m/s EAS.

Die elektrische Leistung kann mit Formel 4.65 aus [47] berechnet werden. Hier werden die Drehzahl
und das -moment des ermittelten Betriebspunktes eingesetzt. Die elektrische Leistung ergibt sich durch
Formel 4.66 durch Verrechnung mit dem Wirkungsgrad. Es ist anzumerken, dass die Anzahl der An-
triebe fiir die gesamte elektrische Leistung nach Formel 4.67 beriicksichtigt werden muss.
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mit: Pshaft Mot

Pel Mot
Pel tot Mot
Tlel Mot

50
—— Motorkennlinie, Quadrant I

45 — Propeller, h = 0 m
. 40 F Propeller, h = 5.000 m
L Propeller, h = 10.000 m
= 357 =——Propeller, h = 15.000 m
f 30 Propeller, h = 20.000 m
=
.|
<
A 20+

15 |

10 |

h 7
0 1 1 1 1

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20
Drehmoment M [Nm)]

Abbildung 4.21: Betriebspunkt des Motors abhéngig von der Flughthe

PshaftMot =27 npot - Mpgor

Pshaft Mot
Tel Mot

PelMot =

n
PeltotMot = Z PelMoti
i=1

: Leistung der Abtriebswelle [W]

: Drehzahl des Motors [1/s]

: Drehmoment des Motors [Nm)]

. elektr. Leistung des Motors [W]

: gesamte elektr. Leistung der Antriebe [W]
. elektr. Wirkungsgrad [—]

4.2.8 Solargenerator

(4.65)

(4.66)

(4.67)

Der Solargenerator wird beschrieben durch viele einzelne Solarzellen, die auf der Fliigeloberseite tiefen-
als auch spannweitenseitig verteilt sind. Zur Berechnung der zugefithrten Gesamtenergie durch die Son-
ne sind verschiedene Koordinatentransformationen notwendig.

Zuerst muss die direkte Sonnenstrahlung e4;., angegeben im geodétischen KOS, in das flugzeugfeste
KOS transformiert werden. Der Anteil von g4, ist in Formel 4.68 durch den Vektor pg,, dargestellt.
Psun Wird im Folgenden als die spezifische Sonnenenergie bezeichnet. Dies dient lediglich der korrekten
mathematischen Beschreibung.
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Modellierung des Flugzeuges HAP und seiner Umgebung 4.2 Flugzeug

Die in Kapitel 4.2.1 bereits beschriebene Transformationsmatrix T, nach Formel 4.16 wird fiir die
Transformation benotigt. Weiterhin ist eine Drehung um die y-Achse mit dem Héhenwinkel ag erfor-
derlich. Dieser lasst sich mit Formel 4.69 aus dem Zenitwinkel £ berechnen.

as = g .y (4.69)

Die gesamte Drehreihenfolge zur Ermittlung der spezifischen Sonnenenergie im flugzeugfesten KOS
ergibt sich in Formel 4.70. Die ausfiihrlichen Drehmatrizen folgen darunter.

(psun)f = Tm¢>7’oll : Ty@ : Tz\Ildelta : Tyas * Psun (470)
mit:  (Psun) : spezifische Sonnenstrahlung im flugzeugfesten KOS [W/m?]
Ty proll : Drehmatrix um die X-Achse mit dem Winkel ¢,..;;
Tyo : Drehmatrix um die Y-Achse mit dem Winkel 6
T, ¥ delta : Drehmatrix um die Z-Achse mit dem Winkel W j.;44
Tyas : Drehmatrix um die Y-Achse mit dem Winkel ag
Dsun : spezifische Sonnenstrahlung im geoditischen KOS [W/m?]
1 0 0
Tegron=1_ 0 coSdroy SN @roy (4.71)

0 —singpoy COS Gron

cosf 0 —sind
Ty = 0 1 0 (4.72)
sin@ 0 cos@

€08 Waeita SN Wieita 0
Tz W delta = —sin \I’delta COs \Ildelta 0 (473)
0 0 1

cosag 0 —sinag

Tyas = 0 1 0 (4.74)
sinag 0 cosag

Der Winkel W 4.4, ergibt sich nach Formel 4.75 und beschreibt die Differenz des Azimut des Flugzeuges
zum Azimut der Sonne.

\I/delta =V - \I/S (475)
Da das individuelle Solarpanel eine eigene Orientierung relativ zum Flugzeug besitzt, erhélt jedes So-
larpanel seine eigenen Orientierungswinkel, schematisch dargestellt in Abbildung 4.22. Fiir jedes Panel

ist daher eine individuelle Koordinatentransformation notwendig nach Formel 4.76. Die zugehorigen
Drehmatrizen sind in Formel 4.77 und 4.78 gezeigt.

(psun)pi = 1lzopSP- Ty@SP ’ (psun)f (476)
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Abbildung 4.22: Winkel der Solarpanele am Flugzeug

1 0 0
Toosp=1| 0 cosgsp singgp (4.77)
0 —singgp cososp
cosgp 0 —sinfgp
Tyosp = 0 1 (4.78)
sinflgp 0 cosfgp
mit:  (Psun)p; : spezifische Sonnenstrahlung im individuellen Panel KOS [W/m?]
Tppsp : Drehmatrix um die X-Achse mit dem Winkel ¢gp
bsp : Winkel der Panelorientierung um die X-Achse
Tyosp : Drehmatrix um die Y-Achse mit dem Winkel gp
Osp : Winkel der Panelorientierung um die Y-Achse

Die zu verwendende spezifische Sonnenstrahlung des individuellen Panels ergibt sich aus der dritten
Komponente des erhaltenen Vektors (psun)p ;- Dieser Zusammenhang ist in Formel 4.79 dargelegt.

(psun)pi (3)

Psuni =

mit: Psuni

(4.79)

: spezifische Sonnenstrahlung des individuellen Panels [W/m?]

Damit kann die erhaltene Energie eines Solarpanels mit Formel 4.80 berechnet werden. Die Summe
aller Panelenergien ergibt nach Formel 4.81 die Gesamtenergie des Solargenerators.

Pspi = psuni - Aspi-nspi

Psg = Pspi+ Pspiy1+ ...

mit:  Psg : Energie des Solargenerators [W]
Psp; : Energie des Solarpanels i [W]
Aspi : Fliche des Solarpanels i [m?]
NspPi : Wirkungsgrad des Solarpanels i [-]
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Modellierung des Flugzeuges HAP und seiner Umgebung 4.2 Flugzeug

Es ist anzumerken, dass jedes Solarpanel mit einem eigenen Wirkungsgrad modelliert ist. Der Gesamt-
wirkungsgrad des Solargenerators ldsst sich mit Formel 4.82 berechnen.

Aspi Aspit
NSG =TSPi ot ISPl o (4.82)
Asa Asa
mit:  7sa : Gesamtwirkungsgrad des Solargenerators [-]
Asa : Gesamtfliche des Solargenerators [m?]

Einfliisse auf das individuelle Solarpanel durch beispielsweise Abschattung wurden nicht modelliert.

4.2.9 Batteriemodell

Das Batteriesystem besteht aus mehreren Batterieblocken, die jeweils im Fliigelholm untergebracht
sind. Zur Beschreibung dieser Batterien in ihrer Gesamtheit wird die Batteriemasse und die Energie-
dichte verwendet. Die zur Verfiigung stehende elektrische Energie ergibt sich dadurch nach Formel
4.83 . Der darin enthaltene State of Charge (SoC) gibt den Ladestand des Batteriesystems an. Ein
Ladestand von 0 entspricht kompletter Entladung. Entsprechend gibt ein SoC von 1 die volle Ladung
der verfiigharen Gesamtkapazitit an. Jedoch wird diese durch einen Degradierungsfaktor und eine
Temperaturabhéngigkeit skaliert nach den Modellen aus [48] [49]. (Anmerkung: Formelparameter in
4.83, die separat berechnet sind, werden anschlieBend beschrieben)

E = mpqt - €pat - SoC - Cdgr (483)
mit: E : elektrische Energie [IWs]
Mpat : Batteriemasse [kg]
Ebat : Energiedichte [Ws/kg]
SoC : State of Charge [-]
Cdgr : Degradierungsfaktor [-]

Die Energiedichte ep,; berechnet sich weiter nach Formel 4.84. Die darin enthaltene Skalierung bertick-
sichtigt die Temperaturabhingigkeit der Energiedichte. Diese wird mithilfe eines Kennfeldes bestimmt,
dargestellt in Abbildung 4.23. Darin wird die maximale Energiedichte abhéngig von der Batterietem-
peratur angegeben. Die Batterien werden diesbeziiglich dauerhaft auf eine vordefinierte Temperatur
geheizt. Die Daten zum Kennfeld stammen aus einem Thermalmodell von [1].

e
€bat = bat T €bat 0 (484)
€bat T25
mit:  epgrr : Energiedichte bei Temperatur T [Ws/kg]
epatT25 = 1 : Energiedichte bei Temperatur T = 25°C [Ws/kg]
€bat 0 : Theor. mogliche Energiedichte [Ws/kg]

o7



Modellierung des Flugzeuges HAP und seiner Umgebung 4.2 Flugzeug

1.05
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£~ 0.85
g 5
55 08
S
Z
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—— Degradierungsfaktor
0.7 ‘ ‘ ‘ ‘

20 -10 0 10 20 30 40 50

Batterietemperatur T [°C]
Abbildung 4.23: Max. Batteriekapazitit abhingig von der Batterietemperatur

Der Degradierungsfaktor (44 beschreibt den Anfangszustand der Batterien sowie die Degradierung
nach entsprechender Anzahl an Be- und Entladezyklen. Er wird berechnet nach Formel 4.85 und 4.86.
Der darin enthaltene Faktor o, beschreibt den Kapazitdtsverlust nach einer bestimmten Anzahl an
Zyklen voller Be- und Entladung. Nach [49] wird ein Wert von 2,5 % pro 200 Zyklen angenommen,
der in Formel 4.86 bereits verrechnet ist.

Cdgr = CdgrO ) Cdgrn (485)
1 Nsim
Cdgrn =1- (200 *On - ; nchgi) (486)
mit:  (ggro : Degradierungsfaktor bei Missionsstart [—]
Cdgrn : Degradierungsfaktor nach ngj,, Zyklen [—]
On = 0,0025 : Degradierungsrate [—|
Nehgi : Aquivalenter Ladezyklus i []
Nsim : Nummer der Simulationsschleife [—]

Da wéhrend der Simulation die Batterien nicht vollstindig Be- und Entladen werden, wird ein dqui-
valenter Ladezyklus in Formel 4.87 nach [48] berechnet. Dieser wird wahrend jedes Durchlaufes neu
berechnet und entsprechend in Formel 4.86 aufsummiert.

| Ei |
Mghgi = — 1 487
g Mpat * €bat 0 ( )
mit: E; : Energieladung oder -verbrauch eines Simulationsschrittes [W's]

Die Heizleistung der Batterien ist abhéngig von der zu heizenden Temperatur, der aktuellen Flug-
hohe und der Tageszeit. Die Flughohe ist relevant, da die Luftdichte mit steigender Héhe abnimmt.
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Folglich nimmt der konvektive Warmegang stark ab. Die Tageszeit spiegelt den Sonnenstand bzw. die
verfigbare Warme durch die Sonnenstrahlung wieder. Die Heizleistung wird mittels der spezifischen
Heizleistung interpoliert. Diese ist in Abbildung 4.24 pro 1,3 kg Batteriemasse nach [1] dargestellt.
Weiterhin wird abhéngig von der Tageszeit die entsprechende Leistung entnommen. Die Heizleistung
ergibt sich nach Formel 4.88 . Die Heizenergie kann mit Formel 4.89 berechnet werden.

Preat = 1,3 Pheat + T (488)
Eheat == Pheat . dt (489)
mit:  Eheqt : Energie zum Heizen der Batterien [Ws]
Preat : Heizleistung [W]
DPheat : spezifische Heizleistung [W/kg]
dt : Zeitabstand eines Simulationsschrittes [s]
25000 1 -, o
—Tag , T=0°C ! !
——~Nacht , T=0°C | !
20000 F —— Tag —, T=10°C | i ]
—~Nacht , T=10°C | ;
'g‘ | .
15000 | L
£ v
S 1
10000 FE
5000 7
0 L .

2 1 0 1 2 3 4 5 6 71
Spezifische Heizleistung pueat [W/1,3kg]
Abbildung 4.24: Spezifische Heizleistung abhéngig von Tageszeit und Hohe
Zum aktuellen SoC wird noch der SoCy und der SoC,,;, verwendet. Der erst genannte SoCj dient

zur Initialisierung der Startkonfiguration und soll somit Zwischenladestdnde abbilden. Der Parame-

ter SoCh,iy dient dem Schutz der Batterien vor zu tiefer Entladung und zur Minimalversorgung der
Bordsysteme.
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5 Verifikation der Simulation

Die Verifikation der verwendeten Methoden und Formeln der dargelegten Simulation ist von besonderer
Bedeutung, da Fehler oder falsche Annahmen signifikante Auswirkungen auf das Simulationsergebnis
haben koénnen. Dies ist mitunter zu begriinden durch die Kumulation eines hypothetischen Fehlers
aufgrund der sehr hohen Anzahl an Simulationsschritten. Beispielsweise lag die Anzahl der Simulati-
onsschritte wihrend der Ausarbeitung im Bereich von 2.000 bis 10.000 Simulationsrunden. Dariiber
hinaus kann die Fehlerausbreitung je nach Parameter innerhalb der Simulation linear, quadratisch,
kubisch und exponentiell erfolgen. Ein Fehler innerhalb einer Formel oder des Ablaufes des Programms
ist bei Anderungen und Anpassungen leicht zu iibersehen bzw. er kénnte sogar in den Ergebnissen
iibersehen werden. Folglich ist die kontinuierliche Verifikation der Simulation anzustreben und zu emp-
fehlen.

5.1 Methoden zur Verifizierung

Im Folgenden werden verschiedene Methoden vorgestellt mit denen das entwickelte Simulationspro-
gramm auf eine korrekte Funktionsweise und Ausgabe der Ergebnisse iiberpriift wird.

5.1.1 Flugabschnitte

Berechnungen und Ergebnisse einzelner Flugabschnitte bzw. Missionssegmente kénnen nicht-formal
verifiziert werden. Darunter versteht man nach [50] das dynamische und statische Testen des Pro-
gramms um entstandene Fehler wahrend der Programmentwicklung zu eliminieren.

Das dynamische Testen ist charakterisiert durch die Ausfihrung von Testfillen. Dazu besteht die
Auswahl einer Testmission innerhalb der Eingabestruktur. Bei Ausfiihrung dieser Testmission kann
der Nutzer selbst oder automatisch Flugabschnitte simulieren lassen. Zur Ubersichtlichkeit werden
dabei nur ca. 3-20 Simulationsschritte je nach Auswahl ausgefiihrt. Die so entstandenen Ergebnisse
kénnen mit analytisch bestimmten Ergebnissen verglichen werden.

Beim statischen Testen werden einzelne Programmabschnitte analysiert. Dabei sind neben Schlei-
fenfunktionen vor allem verschachtelte Bedingungsabfragen zu begutachten. Dies kann mit der Durch-
fithrung von Testmissionen gekoppelt werden durch Platzierung verschiedener Kontrollausgaben. Wei-
terhin sind die verwendeten Formeln nochmals zu tiberpriifen, beispielsweise durch Duplizieren der
Formel in einen kleineren Testbereich.

Besonders bei der Verifizierung besticht die Objektorientierung, da die einzelnen Objekte unabhéngig
vom Gesamtsystem erstellt und getestet werden kénnen. Die Objektfunktionen kénnen durch fiir sie
zugeschnittene Unittests verifiziert werden. Unter einem Unittest versteht man das abgegrenzte Testen
einer Komponente zur Uberpriifung von Zwischenergebnissen [51]. Als Beispiel ist in Abbildung 5.1
der Unittest fiir die Funktion Aircraft.CalculateFlightState dargestellt. Dabei werden der Funktion
Eingabewerte fiir den Bahnneigungswinkel « iibergeben, welche sich im Bereich von +-30 ° befinden.
Die Schrittweite liegt bei 0,1 °. Verifiziert wird durch die Auswertung der Ausgaben.

Durch Automatisierung, beispielsweise durch Verwendung weiterer Unterprogramme, konnen Unittests
automatisch durchgefiihrt werden. Jedoch sollte zeitweise eine manuelle Verifizierung durchgefiihrt
werden zur zusitzlichen Absicherung. Dies resultiert daraus, dass vermeidlich korrekte Anderungen
innerhalb der Unittests einen unentdeckten Fehler verdecken kénnen.
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Abbildung 5.1: Unittest fiir Aircraft.CalculateFlightState

5.1.2 Solarmodell

Das Solarmodell lésst sich zusédtzlich zu den vorgestellten Methoden durch vorhandene Solarmodelle
aus externen Quellen verifizieren. Dabei werden die solare Strahlung und/oder die Sonnenstande bzw.
der Verlauf der Sonnenwinkel verglichen. Zur Verifikation kénnen verschiedene Eingangsparameter
untersucht werden wie beispielsweise die Flughthe, der Tag im Jahr und Positionen auf der Erde.

1400 T T T T T T T T T

2

1200

1000

Solare Strahlung €4ir [W/m

200 F h = 25.000 m
——h = 30.000 m

-10 0 10 20 30 40 50 60 70O 80 90
Héhenwinkel ors [°]

Abbildung 5.2: Solare Strahlung eg4;- in Abhédngigkeit des Hohenwinkel ag

Die solare Strahlung e4;, ldsst sich fiir verschiedene Flughthen iiber den Hohenwinkel ag mit [34]
verifizieren. Die Ergebnisse sind in Abbildung 5.2 gezeigt und stimmen mit der Datenquelle iberein.
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AuBerdem ist in der Abbildung der Einfluss der Depression {4, mit steigender Hohe durch die Ver-
schiebung zu negativen Hohenwinkeln ersichtlich.

In Abbildung 5.3 wird der Verlauf des Zenitwinkels bzw. Hohenwinkels aus [34] iiberpriift. Die Einga-
ben gelten fiir den Winter (=Tag 0) am Breitengrad 48 © Nord in 20.000 m Flugh6he. Der Langengrad
ist hier nicht relevant. Die Ergebnisse des Sonneverlaufs decken sich mit den Daten aus [34]. Der
Verlauf des Azimut ist in Abbildung 5.4 gezeigt. Er beginnt plausibel bei -180 © und verlauft tiber
den Tagesverlauf wieder zu 4180 °. Zur genaueren Aufschliisselung bzw. detaillierteren Uberpriifung
kénnen die Komponenten der Transformationsmatrix Ty . herangezogen werden. Diese und weitere
Sonnenverlaufe sind in Anhang A zu finden.

o
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-50 Sonnenaufga
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Abbildung 5.3: Sonnenverlauf im Winter fiir ¢ = 48 ° N; h = 20.000 m
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Abbildung 5.4: Azimutverlauf im Winter fiir ¢ = 48 ° N; h = 20.000 m
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5.1.3 Iterlogs

Die Verwendung des Attributs Iterlog, welches in Kapitel 3 vorgestellt wurde, ist als Built-in Test
aufzufassen. Diese beschreiben Testbausteine, die wihrend der Simulation aktiv verwendet werden
[52]. Im konkreten Fall werden sie als Zé&hler interner Iterationsschleifen eingesetzt, die ebenfalls ab-
gespeichert werden. Die Auswertung der Iterlog Parameter kann automatisch durch Grenzwerte oder
durch den Nutzer erfolgen. Sind beispielsweise extrem hohe oder unschliissige Iterationsdurchlaufe
notwendig, kann dies ein Indikator fiir einen vorhandenen Fehler sein. Eine Auswertung der Iterlog
Parameter ist in Abbildung 5.5 gezeigt. In diesem Beispiel lassen sich auch Flugabschnitte erkennen wie
beispielsweise der Ubergang zum Horizontalflug. Weiterhin ist erkennbar, dass zum Simulationsende
die Batterie entladen ist, weshalb der entsprechende Iterlog anschldgt. Jedoch ist auch eine Anomalie
in Iterlog.motor erkennbar. Der konstante Ausschlag zeigt, dass innerhalb dieser Funktion ein interner
Fehler vorliegt. Dieser verursacht neben einer Reduktion der Flugleistung eine Erh6hung der Rechen-
zeit aufgrund einer konstant vorhandenen Iterationsschleife pro Simulationsschritt. Da in diesem Fall
lediglich eine zusétzliche Iteration pro Durchlauf auftritt, kann auf einen falsch platzierten Marker
geschlossen werden.

12rez ' ' ' T
I—‘ =~ Erstinitialisierung | """ Iterlog.V
| — — Iterlog.CL
- 1()!- Iterlog.thrust
= i — -+ Iterlog.motor
Has ; P
= gt Iterlog.battery |
= |
:
:‘3 6i— T
S | Ubergang
< l— Anomalie in H‘”'V”I““‘]H”f%' Batterie
4i Iterlog.motor | entladen ]|
| | |
| ! |
2L | . i
2! . |
L. RAEENEE . y
|

09:00 12:00 15:00 18:00
Tageszeit [h]

Abbildung 5.5: Tterlog Parameter verschiedener Objektfunktionen

5.2 Verifikation durch HALE Flugzeuge

Eine weitere Methode zur Verifizierung der Simulationsergebnisse ist die Simulation bereits vorhande-
ner Solarflugzeuge wie beispielsweise die vorgestellten HALE-Flugzeuge aus Kapitel 2. Dabei wurden
vorhandene Datenséitze zu den Flugzeugen BAE PHASA 35 und Zephyr S untersucht.

Zur Verifizierung durch die gewdhlten Flugzeuge sind ausreichende Daten zum Flugzeug selbst so-
wie den Missionsverldufen und -daten notwendig. Erst genannte Daten zum Flugzeug sind meist in
Veroffentlichungen oder auf den Webseiten der Hersteller zu finden. Jedoch sind speziell zu den Missi-
onsverldufen keine 6ffentlich zugénglichen Daten vorhanden, die geniigend Detailgrad aufweisen. Diese
Problematik versperrt folglich diese Verifizierungsmethode im vorliegenden Fall.
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Allerdings ist es moglich Simulationen mit den Flugzeugen durchzufithren. Dadurch kénnen Leistungs-
kenndaten abgeschétzt werden auf Basis der Genauigkeit der Eingangsdaten. Als Beispiel kann hier
die Steigleistung genannt werden. Beziiglich der Analyse sind abhéngig von den vorhandenen Daten
zwel Verfahren moglich, die aus [42] entnommen und fiir die Missionssimulation abgeleitet wurden. So
kann je nach Datenzugang nach Entwurfs- und Nachrechensimulation unterschieden werden.
Die Entwurfssimulation definiert sich durch vorhandene Missionsdaten und/oder -profile aus denen
die Komponenten des Flugzeuges ermittelt werden miissen. Zur Unterstiitzung hilft es einige wenige
Kenndaten des Flugzeuges zu kennen. Dies erlaubt die Ermittlung von Schliisselparametern wie der
Energiedichte und Masse der Batterien als Beispiele. Die Nachrechensimulation bildet die klassische
Simulation ab, bei der das Flugzeug komplett beschrieben ist und die Missionsergebnisse zu ermitteln
sind.

64



Simulationsergebnisse zum Projekt HAP 6.1 Stellgréfien der Simulation

6 Simulationsergebnisse zum Projekt HAP

Im Folgenden werden die Ergebnisse und Erkenntnisse der Simulation vorgestellt und beschrieben.
Dabei werden zuerst Stellgrofien innerhalb der Simulation und ihr Einfluss vorgestellt. Die daraus
optimierte Simulationseinstellung wird fiir die Durchfiithrung der Standardmission verwendet. Die Be-
zeichnung Standardmission dient lediglich der eindeutigen Zuweisung innerhalb dieser Dokumentation.
Neben den verwendeten Eingabeparametern werden die Ergebnisse analysiert und Schlussfolgerungen
gegeben. Abschlielend wird die Erweiterung der Simulation fiir Studien vorgestellt.

6.1 Stellgroflen der Simulation

Die fiir den Ablauf der Simulation relevanten Stellgréfien sind im Feld des Attributes Scenario.iter
hinterlegt. Fiir die zu simulierende Mission wurden die Werte in Tabelle 6.1 gesetzt. Die Beschrei-
bung der Parameter ist in Tabelle 3.1 (siehe Kapitel 3) nachzulesen. Die Wahl fiir die simulations-
beeinflussenden Werte, in Tabelle 6.1 mit * gekennzeichnet, basieren auf Erkenntnissen wiahrend der
Entwicklung. Einige dieser werden nachfolgend erlédutert. Es ist anzumerken, dass die Einfliisse mit
reduzierter Anzahl max. Simulationsrunden ermittelt wurden.

Parameter Wert Einheit Bemerkung
dt 10 s *
ds 0,1 m/s *
da 0,1 -w/180 rad *
sim_ round 1 —

sim  maxrounds 10.000 —
threshold 0.005 —
counter max 100 —
checkpoint 30 —

delta_ 0 0,01 —
counter_ 0 1 —
overload 1 —

(* = StellgroBe)

Tabelle 6.1: Gesetzte Parameter des Arrays iter

Der Parameter iter.dt steuert die Schrittweite eines Simulationsschrittes und beeinflusst damit neben
der Genauigkeit einer betrachteten Flugdistanz auch die max. Missionsdauer. Letzteres resultiert aus
der Kopplung mit iter.sim_ maxrounds. Die Auswirkung verschiedener Werte fiir dt ist in Abbil-
dung 6.1 dargestellt. Daraus folgt, dass der Nutzer die Anzahl an max. Simulationsrunden abhéngig
seines Analyse- und/oder Missionszieles anpassen muss.

Der Einfluss der Steuergrofle iter.ds wird nicht betrachtet, da dieser nur angewendet wird bei Uber-
schreitung der Flugbereichsgrenzen. Da dies jedoch bei korrekt gewédhlten Missionsdaten entfallt, wird
der Einfluss nicht beschrieben.

Demgegentiber findet der Parameter iter.da hiufig Anwendung, da als zentrale Steuergréfie des Fluges
der Bahnneigungswinkel v verwendet wird. Dieser wird bei gesetztem Overload Marker durch iter.da
im Steig- oder Reiseflug reduziert bzw. im Sinkflug erhéht. Sein Einfluss auf den Flugpfad ist in Abbil-
dung 6.2 gezeigt. In den Ergebnissen wird verdeutlicht, dass sich neben dem Missionsende auch andere
Parameter verdndern. Als Beispiel dazu lésst sich aus Abbildung 6.2 die Steigrate herauslesen. Nach
[1] ist ein Wert von 0,1 © fiir iter.da technisch realistisch umsetzbar.
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Abbildung 6.1: Einfluss des Parameters iter.dt auf den Missionsverlauf
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Abbildung 6.2: Einfluss des Parameters iter.da auf den Missionsverlauf

Der Parameter iter.threshold dient als Schwellenwert zum Vergleich der Werte der aktuellen Iterati-
on mit dem der vorangegangenen Iteration. Typischerweise wird er in Prozent angegeben. Sein Einfluss
auf die Mission zeigt sich in Abbildung 6.3 durch eine Reduktion der Steigleistung resultierend aus
hoheren Leistungsdaten durch ein vorzeitiges Iterationsende. Daraus folgt, dass sich das Flugzeug bei
groferen Werten von iter.threshold ndher an seinen Leistungsgrenzen befindet.

Die Anzahl der max. Simulationsrunden sim__maxrounds begrenzt die Missionszeit abhingig von
iter.dt. Daher ist eine geeignete Auswahl fiir ihn zu wéhlen, idealerweise so gesetzt, dass die Mission
gerade noch erfiillt wird. Ein zu hoher Wert belastet die Speicherbereitstellung und kann je nach
Leistung der verwendeten Hardware die Rechenzeit beeinflussen.

Basierend auf den bisherigen Erkenntnissen ist die Verfeinerung der Parameter sinnvoll. Jedoch sollte
dabei auch die Simulationszeit beachtet werden, da durch feinere Einstellungen mehr Simulations- und
Iterationsrunden durchlaufen werden miissen. Zusétzlich zu den dargelegten Stellgréflen sind auch die
Methoden der Iteration beziiglich der Simulationszeit zu betrachten. Untersucht wurden das dquidi-
stante und das Halb-Schritt Iterationsverfahren nach [53] sowie die Kopplung durch die Funktion
Mission.Optimizer.
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Abbildung 6.3: Einfluss des Parameters iter.threshold auf den Missionsverlauf

Beim édquidistanten Verfahren ist die Schrittweite zur Lastreduktion fest vorgegeben. Das bedeutet,
wenn der Zielwert weit vom Startpunkt entfernt ist, miissen viele Iterationen durchlaufen werden. Die
Halb-Schritt Iteration verwendet innerhalb einer Iteration den halben Wert des Intervalls zwischen
dem aktuellen Wert und dem Minimalwert des gesuchten Bereiches. Eine Auswertung der dadurch
erzeugten Bereiche ergibt die weitere Laufrichtung der Folgeiterationen. Dieses Verfahren ist sehr dy-
namisch. Beide Verfahren iterieren in jedem Simulationsschritt erneut aufgrund der von der Mission
geforderten Flugleistungen. Die Funktion Mission.Optimizer vergleicht die geforderten Flugleistungen
mit den moglichen des aktuellen Simulationschrittes und bestimmt einen Differenzwert. Dieser wird
beim néchsten Schleifendurchlauf verrechnet und reduziert entsprechend die angeforderte Flugleistung

sofern der gleiche Flugabschnitt vorliegt.

100 T T . .
90l Simulationszeit )
<0 Reduzierung bezogen auf *

Zeit [s] / Ersparnis [%)]

67,4 |

Abbildung 6.4: Einfluss der Iterationsmethoden auf die Simulationszeit

In Abbildung 6.4 sind Simulationszeiten abhéngig des gewédhlten Iterationsverfahren dargestellt. Die
Kombination aus Halb-Schritt Verfahren und Mission.Optimizer wird aufgrund der kiirzesten Simula-
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tionszeit gewdhlt. Diese Optimierung findet primér im Steigflug ihre Anwendung.

Zusétzlich kann die Simulationszeit weiter optimiert werden durch die Erstinitialisierung sdmtlicher
Variablen, welche auch Drehmatrizen umfassen. Dabei ist die Zeit zur Speicherbereitstellung abhéingig
von der Variablengrofie und -art. Beispielsweise konnte die Platzierung der fertigen Transformations-
matrix Ty, zum Zeitpunkt der Umsetzung eine Ersparnis von 33,7 % der Simulationszeit bewirken.
Dies beinhaltet auch die Einsparung durch die dadurch ersetzten Matrixmultiplikationen der Ein-
zeldrehmatrizen. Nachteilig daran ist, dass sich die Nachvollziehbarkeit im Programm erschwert.

6.2 Standardmission
6.2.1 Eingabeparameter

Zur Durchfiithrung der Standardmission sind Eingaben zum Flugzeug, der Mission und zum Wind-
modell erforderlich. Beziiglich des Flugzeuges werden in Tabelle 6.2 einige Schliisselparameter zum
Flugzeug HAP aufgefiihrt. Diese werden neben der Heiztemperatur der Batterien fiir die Standard-
mission als konstant behandelt. Eine Ubersicht aller Daten der Standardmission ist in Anhang A
gegeben. Die Mission wird mit Mission_ 0 indiziert zur eindeutigen Kennzeichnung. Sie besteht aus
einem Steigflug mit anschlieBendem Horizontalflug auf Reisehohe. Beide Segmente werden kreisend
ausgefiihrt. Die entsprechenden Daten der Startzeit und -ort sind in Tabelle 6.3 gelistet. Die Bahn-
daten der Segmente sind in Tabelle 6.4 aufgefiihrt. Es wird bewusst auf ein Segment mit Sinkflug
verzichtet, da vorrangig die Stationierbarkeit des Flugzeuges untersucht werden soll.

Parameter Kiirzel Wert Einheit
Flugzeugmasse m 138 kg
Fligelflache S 35,9 m?
Batteriemasse Mpat 50 kg
Energiedichte Batterien Chat 210 Wh/kg
Heiztemperatur Batterien Theat 10 °C
Flache Solar Generator Asa 10 m?
Wirkungsgrad Solar Generator nsG 0,27 —
Fliigelprofil MH139R
Hohenleitwerksprofil NACA0009
Propellerprofil MH2

Motor MOTHAP

Tabelle 6.2: Schliisselparameter des Flugzeuges HAP

Die Eingaben des Windmodells entsprechen dem Standort Kiruna. Die dazugehorigen Daten sind in
Kapitel 4 Abbildung 4.9 aufgezeigt. Es ist anzumerken, dass fiir die Standardmission die Windge-
schwindigkeiten nicht mit den Fluggeschwindigkeiten verrechnet werden, da der Einfluss des Windes
in Folgeanalysen auflerhalb dieser Arbeit untersucht werden soll.
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Parameter Kiirzel Wert Einheit

Startuhrzeit to 8 h
Starttag ng 142 —
Breitengrad o) 32 ©
Léngengrad A 0 °

Tabelle 6.3: Zeit- und ortbezogene Daten zur Mission_ 0

Parameter Kiirzel Flugabschnitt Einheit
Steigflug Reiseflug

Bahnneigungswinkel ~y 5 0 °
Radius des Flugkreises Tturn 5.000 5.000 m
Fluggeschwindigkeit in EAS v 9 9 m/s
Zielhohe htarget 20.000 - m
Zielzeit ttarget - 6 h
Art der Prioritat - Hoéhe Zeit -

Tabelle 6.4: Bahndaten zur Mission 0

6.2.2 Analyse der Ergebnisse

Die Ergebnisse der Missionssimulation der Standardmission werden im Folgenden vorgestellt. Anhand
dieser erfolgen Analysen und Schlussfolgerungen zur Stationierbarkeit. Zur Ubersichtlichkeit werden
nicht alle Parameter dargestellt, sondern nur die fiir den Missionserfolg relevanten Parameter bzw.
diejenigen, die sich aus der Analyse ergeben. Es ist anzumerken, dass die Analyse lediglich anhand der
Ausgaben der Simulation durchgefiithrt wird.
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Abbildung 6.5: Flugpfad im geodatischen KOS
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Das erste Ergebnis wird direkt an den Nutzer als Riickgabemeldung aus Matlab ausgegeben. Die Mel-
dung “end by: Mission accomplished” bedeutet, dass die Mission komplett abgebildet wurde. Dies
deckt sich mit der Untersuchung des Flugpfades in Abbildung 6.5. Darin ist sichtbar, dass die Flug-
abschnitte des Steig- und Reisefluges abgebildet wurden. Durch die Auswertung der Kontrollpunkte
innerhalb der Abbildung kann ein Reiseflug in Zielhthe von 6 h nachgewiesen werden. Alternativ
ist der Verlauf der Mission anhand des Ho6henverlaufs in Abbildung 6.6 nachvollziehbar. Darin wird
sichtbar, dass die Steigrate, also die Vertikalgeschwindigkeit, mit wachsender Héhe zunimmt. Dies
resultiert aus der Abnahme der Luftdichte und folglich der Zunahme der TAS.
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Abbildung 6.6: Verlauf der Hohe tiber die Missionszeit
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Abbildung 6.7: Verlauf des Batterieladestands iiber die Missionszeit

Der Verlauf der Batteriekapazitdt SoC ist in Abbildung 6.7 dargestellt und liegt zum Missionsende
noch ca. 25 % tiber dem minimalen Ladezustand von 0,2. Zur besseren Visualisierung ist in der Ab-
bildung der Héhenverlauf nicht mafstéblich eingeblendet. Daraus wird ersichtlich, dass zum Ende des
Steigfluges der Energiehaushalt stiarker belastet wird und die Batterie beginnt zu entladen. Im dahinter
liegenden Reiseflug 14dt die Batterie noch ca. 2 h. Der darauf folgende Abfall des SoC ist gekoppelt mit
dem sinkenden Sonnenstand und die daraus resultierende Reduzierung der Solar Generatorleistung.
Beide Hinweise werden zur weiteren Analyse genutzt.
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Die Priifung der gesamten elektrischen Leistung, dargestellt in Abbildung 6.8, ergibt, dass am Steig-
flugende die Leistungsgrenze des Motors erreicht wird. Diese liegt im vorliegenden Fall bei 2.000 W fiir
einen Motor. Es ist anzumerken, dass neben der Leistung der Motoren noch die Systemversorgung und
die Heizleistung der Batterien in den Gesamtverbrauch mit einflielen. Als Resultat des Leistungslimits
ist der Motor genauer zu untersuchen. Des Weiteren ist in der Abbildung der Einfluss der Stellgréfie
iter.da vergroflert dargestellt. Die Reduzierung des Bahnneigungswinkels v erzeugt einen sigezahn-
férmigen Leistungsabfall.

Der Verlauf der Solar Generatorleistung spiegelt die Modelle des Solarmodells wieder. Die sinusformi-
gen Wellen innerhalb des Hauptverlaufs in Abbildung 6.9 sind zuriickzufithren auf die Kreisbahn des
Flugzeuges. Die Variation der Periodendauer dieser Wellen kann durch den Anstieg der TAS erklart
werden. Des Weiteren ist ersichtlich, dass bereits bei Missionsbeginn solare Leistung verfiigbar ist.
Eine vorgezogene Startuhrzeit erhéht somit die Ausnutzung der max. vorhandenen solaren Strahlung.
Folglich wird die Missionsstartzeit als Schliisselparameter identifiziert.
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Abbildung 6.8: Verlauf der ges. elektr. Leistung tiber die Missionszeit
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Abbildung 6.9: Verlauf der Solar Generator Leistung tiber die Missionszeit
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Die weitere Untersuchung fokussiert auf den Motor. Dazu sind die Leistungsdaten eines Motors in
Abbildung 6.10 dargestellt. Aus der Abbildung ist ersichtlich, dass der Motor unmittelbar nach Missi-
onstart an seiner Drehmomentgrenze arbeitet. Weiterhin wird die Leistungsgrenze vor Ende des Steig-
fluges erreicht. In Abbildung 6.11 ist der Grenzbetrieb des Motors wihrend des Steigfluges offensicht-
lich. Als Resultat werden das Drehmoment des Motors und die max. Motorleistung als missionsrele-
vante Parameter identifiziert.
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Abbildung 6.10: Leistungsparameter eines Motors iiber die Missionszeit
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Abbildung 6.11: Verlauf der Betriebspunkte im Motorkennfeld
Zwischenfazit

Die Kopplung der Datenpunkte am Missionsende des SoC in Abbildung 6.7 und des Sonnenuntergangs
in Abbildung 6.9 ergeben durch Extrapolation, dass die Batterien gegen ca. 22-23 Uhr den minimalen
Ladestand erreichen und der Sinkflug eingeleitet werden muss. Daher ist eine durchgehende Stationie-
rung iiber Nacht fiir die Standardmission nicht moglich. Jedoch kann die projektierte Reiseflugdauer
von 6 h eingehalten werden.
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Weitere Untersuchungen

Die Heizleistung der Batterien, dargestellt in Abbildung 6.12, weist ein Maximum zwischen 12 bis 13
Uhr auf. Dies entspricht einem Hohenbereich von 10.000 bis 11.000 m. Der Abfall der Heizleistung nach
dem Maximum kann auf die konstante Temperatur bei stetig fallender Luftdichte in der Stratosphére
zuriickgefithrt werden. Dabei sinkt der konvektive Wéarmegang, wodurch der Warmeverlust sinkt.
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Abbildung 6.12: Heizleistung der Batterien iiber die Missionszeit

Der Verlauf der solaren Strahlung eg4;, in Abbildung 6.13 zeigt den Einfluss des Hohenwinkels ag in
Kombination mit steigender Flughohe h. In 20.000 m Hohe wihrend des Reisefluges ist die Wirkung
des Hohenwinkels auf die solare Strahlung vernachléssigbar. Dies stimmt mit den Verldaufen aus Ab-
bildung 5.2 (siehe Kapitel 5.1.2) iiberein.
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Abbildung 6.13: Solare Strahlung e4;, tiber die Missionszeit

Der Bahnneigungswinkel v wird infolge der Belastungsgrenze des Motors konstant reduziert. Der ent-
sprechende Verlauf ist in Abbildung 6.14 dargestellt. Darin sind die Stufen durch die Reduzierung von
iter.da ersichtlich. Der Wert von 3,6 ° fiir den Bahnneigungswinkel kennzeichnet das Bahnwinkelma-
ximum des analysierten Flugzeuges.
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Abbildung 6.14: Bahnneigungswinkel ~y iiber die Missionszeit

Der Verlauf des Auftriebskoefficienten ¢y, ist durch die geringe Anderung des Bahnneigungswinkel
anndhernd konstant. Sein Wert betrdagt im Mittel 0,758 bei einer Streuung von 0,02. Demgegeniiber
steigt der Widerstandskoeffizient mit der Flughdhe an, wie in Abbildung 6.15 ersichtlich. Dies resul-
tiert aus der Verringerung der Reynoldszahl Re aufgrund der steigenden kinematischen Viskositat v.
Diese steigt im Vergleich zur TAS stérker an, welche ebenfalls die Reynoldszahl beeinflusst.
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Abbildung 6.15: Widerstandskoeffizient cp tiber die Missionszeit
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6.2.3 Missionsoptimierung

Im vorangegangen Abschnitt sind einige missionsrelevante Schliisselparameter identifiziert worden, wo-
von einige im Folgenden variiert werden. Dabei wird ermittelt, wie die Parameter beeinflusst werden
kénnen, um die Mission, hinsichtlich des Batterieladestandes SoC am Missionsende, zu optimieren. Der
entsprechende Wert des SoC fiir die Standardmission betragt 0,464. Es werden die Parameter Mo-
tordrehmoment und die Startzeit der Mission untersucht. Es ist anzumerken, dass die Analyse zur
Variation von Wirkungsgraden und Energiedichten sowie der Solarzellenfliche bewusst vernachléssigt
wurde, da diese aufgrund des Komponentenstandes nach [1] fiir die Standardmission nicht geédndert
werden konnen.
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Abbildung 6.16: Hohenverlauf abhingig vom Propellerdurchmesser iiber die Missionszeit

Die Einflussfaktoren auf das Motordrehmoment kénnen mit den Formeln 4.57, 4.59 und 4.60 aus
Kapitel 4.2.7 ermittelt werden. Durch Einsetzen der Formeln ineinander ergibt sich Formel 6.1. Be-
einflussbare Stellgréflen sind demnach der Leistungsparameter cp, der Fortschrittgrad J, die Flug-
geschwindigkeit v und der Propellerdurchmesser Dp;,. Da der Propellerdurchmesser kubisch in die
Formel einfliefit, wird dessen Einfluss genauer untersucht. Dabei werden sinkende Werte des Propel-
lerdurchmessers untersucht.

MPTOp = % : 1}2 ' D%rop (61)
mit:  Mpyop : Drehmoment des Propellers [Nm)
cp : Leistungsparameter Propeller [—]
p : Luftdichte [kg/m3]
J : Fortschrittgrad [-]
v : Fluggeschwindigkeit [m/s]
Dpyrop : Propellerdurchmesser [m)]

Die Ergebnisse der Parametervariation sind in Abbildung 6.16 dargestellt und zeigen, dass das Flug-
zeug mit kleineren Propellerdurchmessern steiler steigen kann und folglich die Reisehéhe zeitlich frither
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erreicht. Dies wirkt sich entsprechend auf den SoC aus wie Abbildung 6.17 zeigt. Entsprechende Ver-
laufe des Drehmomentes und der Drehzahl sind jeweils in Abbildung 6.18 und 6.19 dargestellt. Dabei
ist anzumerken, dass die Drehzahl bei sinkendem Propellerdurchmesser stark ansteigt.
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Abbildung 6.17: SoC abhingig vom Propellerdurchmesser iiber die Missionszeit
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Abbildung 6.18: Motordrehmoment abhéngig vom Propellerdurchmesser iiber die Missionszeit

Als Schlussfolgerung aus den Analysen wird ein Optimum des SoC fiir einen Propellerdurchmesser von
1,8 m erreicht. Der SoC betrdgt am Missionsende 0,78. Jedoch ist anzumerken, dass dies nur fiir die
geplante Mission eine Verbesserung bewirkt. Eine Simulation gleicher Gesamt-Missionsdauern ergibt
fiir einen Propellerdurchmesser von 1,8 m ein SoC von 0,441, welcher niedriger ist als der Vergleichsfall
mit 2 m Propellerdurchmesser. Dies resultiert aus einer Verschlechterung des Propellerwirkungsgrad
Nprop aufgrund der héheren Drehzahl. Die Drehzahl beeinflusst den Fortschrittgrad nach Formel 4.57,
welcher wiederum in die Berechnung des Wirkungsgrades einflief3t.

Aus dieser Analyse wird ersichtlich, dass die Simulationsergebnisse stets bewertet und validiert werden
miissen um falsche Schlussfolgerungen zu vermeiden.
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Abbildung 6.19: Motordrehzahl abhingig vom Propellerdurchmesser tiber die Missionszeit

Startuhrzeit

Zur Optimierung der Startuhrzeit wird zuvor der Verlauf des Hohenwinkel g fiir die gewahlte Position
und den Tag im Jahr analysiert. Der Sonnenstand ist nach Abbildung 6.20 um 12 Uhr am hdéchsten.
Die Dauer der Standardmission betrdgt knapp 12 h. Daher wird die Startuhrzeit tgq,-+ um den Wert
6 Uhr variiert um theoretisch das Maximum des Integrals des Sonnenstandes zu erhalten.
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Abbildung 6.20: Hohenwinkel ag fiir ¢ = 32 ° N, n = 142, h = 20.000 m

Die Ergebnisse des SoC sind in Abbildung 6.21 dargestellt. Daraus ist ersichtlich, dass eine Startuhr-
zeit von 5 Uhr den héchsten Restladestand bei Missionsende ergibt. Der SoC am Missionsende betragt
0,926, wodurch eine Verbesserung zur Standardmission von 46 % erzielt wird. Die zusatzliche Differenz
des SoC zwischen tgiq¢+ 5 und 6 Uhr lasst sich auf den Anstieg der solaren Strahlung durch den Ho-
henzuwachs zuriickfiihren. Dieser Zusammenhang kann in Abbildung 5.2 des Kapitel 5.1.2 nachgelesen
werden. Die Untersuchung einer noch fritheren Startuhrzeit fiihrt zu niedrigeren SoC Werten.

77



Simulationsergebnisse zum Projekt HAP 6.3 Erweiterung fiir Parameterstudien

I - -
. | Optimum fiir
= 091\ T tstare = 0 Uhr
& \
Z 08¢ - .
O
3 0.7 1
5
= 0.6 = & _
& \ / —tstart = 8 Uhr
0.5+ L — —tstart = 7 Uhr i
- v t}Sran == 6 UhI‘
— * tstare = 5 Uhr
0.4 ' ! ! ! -
06:00 09:00 12:00 15:00 18:00 21:00
Tageszeit [h]

Abbildung 6.21: Verlauf des SoC abhéangig von der Startuhrzeit tgiqrt

Zwischenfazit

Die Missionsoptimierung erfordert ein breit gefachertes Fachwissen iiber die Funktionsweise der ver-
schiedenen Flugzeugkomponenten. Des Weiteren sind Wechselwirkungen zwischen Parametern teil-
weise schwer vorhersehbar. Zum Zeitpunkt der Analysen lag der Programmstand vor, dass Parame-
tervariationen manuell einzustellen sind und jede Simulation separat durchgefiihrt werden muss. Dies
blockiert zeitliche Kapazititen des Nutzers, weshalb der Bedarf einer Studienfunktion besteht.

6.3 Erweiterung fiir Parameterstudien

Im Zuge der Erweiterung der Simulation wird die Anwendung von Studien integriert. Das bedeutet,
dass einzelne Parameter automatisiert variiert werden. Dabei wird fiir jede Variation eine neue Missi-
onssimulation durchgefithrt. Die Umsetzung erfolgt durch die zusétzliche Klasse Study. Die Einord-
nung in die Klassenstruktur, einzelne Funktionen sowie die Ausgabemoglichkeit werden im Folgenden
beschrieben. Es ist anzumerken, dass keine Studienergebnisse im Detail aufgefiihrt werden.

6.3.1 Einschub Studienklasse und -funktionen

Die Struktur der Studie basiert auf dem Objekt Study der gleichnamigen Klasse. Unter ihr wird das
Objekt Scenario erzeugt inklusive der weiteren Mid und Sub Level Klassen. Die so verwendete gesamte
Klassenstruktur wird in Abbildung 6.22 dargestellt.

Die Attribute der Klasse und ihre Funktionen sind in Abbildung 6.23 aufgelistet. Beziiglich der
Attribute findet sich neben dem bekannten Scenario das Feld inputs. Dieses enthélt die Auswahlda-
ten fiir das Aircraft, Mission und Environment zur Ubergabe an das Scenario bei seiner Erstellung.
mode beschreibt die Art der Studie. Es sind Studien moglich bei der entweder nur ein Parameter oder
auch zwei Parameter gleichzeitig variiert werden. Das Attribut param enthélt die fiir die Studie zu
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Study
Scenario
| | |
Aircraft Mission Environment SimLog
Winglike Atmosphere
DragProducer Sun
Battery Wind
SolarGenerator
Propulsion
Propeller
Motor

Abbildung 6.22: Gesamte Klassenstruktur fiir Studien

variierenden Parameter. In paths sind die entsprechenden Pfade der Parameter hinterlegt, um diese
innerhalb des Scenarios &ndern zu konnen. progess, state und timer dienen der internen Ermitt-
lung des Studienfortschrittes zur aktiven Riickmeldung an den User wéhrend der Studie. StudyLog
enthélt die gespeicherten Daten aus jeder Einzelsimulation eines Scenarios. Hier werden nicht alle
Daten gespeichert, sondern nur die vom Benutzer ausgewéhlten. Beispielsweise wird der min. SoC der
Batterien eines Studiendurchlaufes abgespeichert.
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Study Attributbezeichnung Einheit
Scenario Objekt -
index Interner Zéahler []
inputs Feld mit Eingabeauswahl -
max_ rounds Anzahl der Studienrunden []
mode Art der Studie -
param Feld mit Parameterdaten fiir Studie -
paths Feld mit Pfadangaben der Studienparameter -
progress Interne Studienstandsanzeige []
state Status der Studie -
StudyLog Feld mit gesicherten Simulationsdaten -
timer Feld fiir Zeiten zu speichern [s]
LogData
SetData
Studying
PlotData
PushStudy

Abbildung 6.23: Klasse Study inklusive Bezeichnungen

Die Funktionen erkléren sich anhand des gesamten Studienablaufs nach Abbildung 6.24. Im Auslose-
skript PerformSimulation wird unterschieden, ob eine Studie aktiv ist oder nicht. Die Alternative einer
einfachen Simulation besteht weiterhin. Fir den Fall in Abbildung 6.24 ist die Studie aktiv. Dabei
wird zuerst das Objekt Study erzeugt und darauf folgend die Funktion Study.studying ausgefiihrt.
Diese erzeugt beginnend ein Scenario, welches wiederum automatisch sdmtliche untergeordneten Ob-
jekte instanziiert. Die Funktion Study.SetData greift auf die fiir die Studie relevanten Parameter
innerhalb des Scenarios zu und iiberschreibt diese mit den fiir die Studie geforderten. Danach erfolgt
die bekannte Funktion Scenario.simulate, die eine komplette Missionssimulation durchliduft. Nachdem
diese beendet ist, speichert die Funktion Study.LogData die durch den Benutzer vorgegebenen Da-
ten aus dem Scenario heraus. Das Scenario wird anschliefend geléscht und der interne Index wird
erhoht. Die Funktion Study.PushStudy setzt die neuen Studienparameter des nidchsten Durchlaufs.
Die Schleife setzt dann wieder am Punkt der Erstellung des Scenarios an bis alle Studienparameter
durchlaufen sind.

Eine Studie kann je nach Schrittweite der zu variierenden Studienparameter und Simulationsumfang
signifikante Laufzeiten annehmen. Im Zuge der Erarbeitung wurden Zeiten gréfler 60 min erreicht
trotz geringer Schrittweite und Parametervariation. Aufgrund dessen wird dem Benutzer nach jedem
Studiendurchlauf eine Angabe zum aktuellen Studienfortschritt in Prozent und die Angabe der restli-
chen Studienzeit gegeben. Letztere wird pro gesamtem Simulationsdurchlauf neu berechnet auf Basis
der noch durchzufiihrenden Simulationen und der bei der letzten Simulation aufgewendeten Rechen-
zeit. Es ist wichtig die aktuell letzte Durchlaufzeit zu beriicksichtigen, da je nach Arbeitspeicher und
parallelen Anwendungen des Nutzers die Gesamtzeit um Stunden variieren kann. Folglich &ndert sich
die Angabe der Restzeit dynamisch.

80



Simulationsergebnisse zum Projekt HAP 6.3 Erweiterung fiir Parameterstudien

Ausfithren von PerformSimulation

v

Check Studie oder eine Simulation
(Studie hier aktiv)

v

Erzeugen des Objekts Study

v

Study.studying

Erzeugen des Scenario
inklusive aller Objekte

Y

Studienparameter setzen — — —  Study.SetData
Ablauf Hauptsimulation — — —  Scenario.simulate
* Wiederholen bis
Daten abspeichern — — —  Study.LogData Endmarke gesetzt

Index um 1 erhohen

\

Loschen des Scenario

v

— — — Study.PushStudy

setzen |

Neue Studienparameter

Abbildung 6.24: Ablauf der Studie
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6.3.2 Potential Studien

Mit den vorgestellten Methoden kénnen verschiedene Arten von Studien durchgefiithrt werden. Ein-
fache Studien mit der Variation eines Parameters sind sinnvoll fiir komponentenbezogene Parameter
wie beispielsweise in Tabelle 6.5 angegeben. Darin sind ebenfalls mégliche Analyseziele gezeigt.

Studienparameter Ziel der Analyse
Flugzeugmasse Flugleistungen
Spannweite des Fliigels Flugleistungen
Energiedichte der Batterien Stationierbarkeit
Wirkungsgrad Solarzellen Batteriegewicht
Propellerkennfeld Steigleistung

Tabelle 6.5: Mogliche Ziele fiir Ein-Parameter-Studien

Die Variation von zwei Parametern ist fiir Standort- und zeitbezogene Studien sinnvoll. Diese zielen
meist nur auf die Stationierbarkeit ab. Beispiele dazu sind in Tabelle 6.6 gegeben. Beliebige Kombi-
nationen der gezeigten Parameter sind dennoch mdéglich. Fiir fortgeschrittene Analysen kénnen Zwei-
Parameter-Studien fiir Komponenten-Kombinationen durchgefiihrt werden.

Studienparameter Ziel der Analyse
Langen- & Breitengrad Stationierbarkeit
Tag im Jahr & Tageszeit Stationierbarkeit
Breitengrad & Tag im Jahr Stationierbarkeit
beliebige Kombinationen abhéngig nach Nutzer

Tabelle 6.6: Mogliche Ziele fiir Zwei-Parameter-Studien

6.3.3 Beispielstudien

Heiztemperatur der Batterien

Im folgenden Beispiel wird die Heiztemperatur der Batterien variiert zum Auffinden eines sogenannten
“Sweet-Spots”. Dieser entspricht dem Optimum eines Parameters zur Maximierung der von diesem Pa-
rameter abhingigen Missionseffizienz ausgedriickt durch den SoC. Die restlichen Parameter der Studie
entsprechen denen der Standardmission. Der untersuchte Wertebereich des Studienparameters kann
aus Tabelle 6.7 entnommen werden.

Der optimale SoC ergibt sich fiir eine Heiztemperatur von -10 °C, dargestellt in Abbildung 6.25. Der
eckig-formige Verlauf ergibt sich in diesem Fall aufgrund der Genauigkeit des hinterlegten Kennfeldes
fiir die Batterieheizung. In anderen Féllen kann die Schrittweite des Studienparameters einen dhnlich
formigen Verlauf erzeugen. Daher sind kleine Werte fiir die Schrittweite zu empfehlen, die jedoch die
Gesamtdauer der Studie erhthen. Des Weiteren ist in Abbildung 6.25 die Restenergie des jeweiligen
Simulationsdurchlaufes aufgefithrt. Die max. Kapazitit der Batterie wird durch die Heiztemperatur
beeinflusst, wodurch je nach Temperatur der Batterien die max. verfligbare Energie stagniert.
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Bezeichnung Wert Einheit
Parametername Heiztemperatur Batterien
Parameterkiirzel Theat

min. Studienwert -20 °C
max. Studienwert 20 °C
Schrittweite 1 °C

Tabelle 6.7: Wertebereich des Studienparameters Theqr

Folglich liegt das Optimum fiir die Gesamtenergie bei 0 °C. Es ist anzumerken, dass dieses Ergebnis
nicht pauschal fiir alle Missionen iibernommen werden kann, da der Wert fiir die Heizleistung der
Batterien hohenabhéngig ist. Abweichende Zielh6éhen zur Standardmission erfordern eine erneute Be-
trachtung.
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Abbildung 6.25: Min. SoC und elektr. Energie E der Studie iiber Heiztemperatur Theqs

Starttag der Mission

Die Studie bzgl. des Missionstages hat das Ziel den Tag im Jahr mit dem héchsten SoC bei Missi-
onsende zu ermitteln. Der Wertebereich des zu variierenden Parameters n ist in Tabelle 6.8 gegeben.
Dabei wird das ganze Jahr betrachtet mit einer Schrittweite von 5 Tagen.

Bezeichnung Wert Einheit
Parametername Tag im Jahr
Parameterkirzel n

min. Studienwert 0 —
max. Studienwert 365 -
Schrittweite 5 —

Tabelle 6.8: Wertebereich des Studienparameters n
Die Ergebnisse der Studie sind in Abbildung 6.26 gezeigt und weisen den héchsten SoC bei Missions-
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ende zwischen Tag 170 und 175 auf. Folglich sollte die Mission, fiir beispielsweise eine Flugkampagne,
im Bereich um Tag 175 zeitlich gewédhlt werden. Der starke Abfall des SoC an den Réndern in Ab-
bildung 6.26 resultiert aus der Funktionsweise des Programms. Liegt der SoC innerhalb einer Mission
unterhalb des min. SoC wird dieser zu null gesetzt.
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Abbildung 6.26: Min. SoC der Studie iiber Tag im Jahr n
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7 Zusammenfassung und Ausblick

7.1 Fazit

Ziel dieser Abschlussarbeit war die Entwicklung einer Missionssimulation fiir das solarelektrisch be-
triebene Statrosphirenflugzeug HAP. Die Umsetzung erfolgte durch die Software Matlab mithilfe der
objekt-orientierten Programmierung. Dadurch ergab sich die Moglichkeit die gesamte Programmstruk-
tur auf Basis des realen Flugzeuges aufzubauen. Die so entstandenen Programmgruppierungen wurden
dargelegt und erlauben eine intuitive Navigation innerhalb der Programmklassen.

Die Modellierung des Flugzeuges erfolgte auf Basis bestehender Literatur und entsprechender Formeln.
An mehreren Positionen wurde auf die Nutzung vorhandener Kennfelder zuriickgegriffen, die eine ho-
here Aussagekraft der berechneten Werte ermdglichen sollen. Die durchzufiihrende Mission kann in
beliebige Abschnitte segmentiert werden. Dies erlaubt auch Untersuchungen verschiedener Flugstra-
tegien zum Erreichen des geplanten Zieles, meist der Zielhohe oder die Aussage zur Stationierbarkeit.
Die Daten der Umgebung basieren primar auf vorhandenen Datensédtzen und geometrischen Koordi-
natentransformationen. Anzumerken ist, dass der Einfluss des Windes mitverarbeitet wird, jedoch in
der Pfadplanung der Mission nicht berticksichtigt ist.

Die Anderung von Eingabedaten erfolgt zentral innerhalb einer gesonderten Ordnerstruktur zur Funk-
tionalitét. Eine einzelne Datei konnte nicht realisiert werden, da mehrere Kennfelder als Eingabedaten
eingelesen werden. Weiterhin wird durch die jeweiligen Datenfiles der Bezug zu den Objekten verdeut-
licht und erleichtert wiederum das Programmhandling.

Die Verifikation der Simulation mithilfe weiterer Flugzeugkonfigurationen konnte nicht aussagekréftig
durchgefiihrt werden. Dies ist zu begriinden durch fehlende und nicht hinreichend genaue Daten zu den
Flugzeugen und/oder ihrer jeweils durchgefiihrten Missionen. Jedoch wurden nicht-formale Methoden
der Informatik vorgestellt um Abschnitte und verwendete Modelle der Simulation zu verifizieren. Des
Weiteren konnte das Solarmodell anhand bestehender Literatur bestétigt werden.

Zuletzt wurden die Simulationsergebnisse zum vorhandenen Projektstand HAP vorgestellt. Der Ein-
fluss numerischer Methoden und StellgréBen auf die Simulation wurde dargelegt. Darauf aufbauend
wurde die Standardmission analysiert und entsprechende Missionsoptimierungen untersucht. Im Zuge
der Analyse entstand auch die Erweiterung der Simulation zur Durchfiihrung von Parameterstudien.
Diese sind mit bis zu zwei Parametern gleichzeitig durchfiihrbar.

Abschlielend ist zu betonen, dass die entwickelte Missionssimulation das Flugzeug HAP zwar erfolg-
reich abbilden kann, jedoch dient das Programm vor allem als Ausgangsbasis fiir Erweiterungen. Das
Konstrukt der Simulation ist vergleichbar mit den sich verzweigenden Asten eines Baumes. Je weiter
die Simulation wéchst desto tiefer wird die Detaillierung und Verfeinerung der Programmstrukturen.
Dennoch ist die stetige Verfeinerung von Berechnungen und weitere Aufschliisselung von Komponen-
ten zukiinftig anzustreben.
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7.2 Ausblick

Die vorgelegte Programmstruktur ergibt umfingliche Ansatzpunkte fiir weitere Forschungsarbeiten.
Dadurch offeriert das Simulationsprogramm durch seinen intuitiv gestalteten Aufbau und die Nut-
zung der Objektorientierung die Moglichkeit Anderungen und Erweiterungen einfach und schnell zu
integrieren. Einige Ansttfle zur Fortsetzung der Arbeit werden im Folgenden beschrieben. Es werden
jeweils die betreffenden Programmklassen genannt.

Die Mission kann durch eine Pfadvorgabe nach Wegpunkten ergédnzt werden. Dieser Ansatz verfolgt
die Abbildung gesonderter Flugstrecken direkt nach dem Start bzw. kurz vor der Landung aufgrund
beschrankter Luftraume oder Sperrgebiete. Aulerdem kénnte ein frei wahlbarer Flugpfad durch die
jeweilige Nutzlast oder Mission notwendig werden. Zu den Wegpunkten muss die Art des Anfluges
eingebunden werden. Damit ist gemeint, wie das Flugzeug den néchst gelegenen Wegpunkt anfliegen
soll. Es wird unterteilt in einen direkten Anflug oder auf einer Kreisbahn. Kombinationen sind eben-
falls wiinschenswert. Theoretisch sind hier auch klassische Anschnittverfahren aus der Funknavigation
denkbar oder die Untersuchung eines energetisch sinnvollen Anfluges. Neben dieser Integration kann
die automatische Bahnkorrektur bei Pfadabweichung, beispielsweise durch Windeinfluss, eingearbeitet
werden.

Der schiebende Flugzustand und die daraus resultierenden Leistungseinbuflen bilden die konsequente
Erweiterung nach der Integration des Windeinflusses. Dazu gehort auch die Untersuchung des schie-
benden Propellers im Antriebsstrang.

Durch Missionsanalysen sind detaillierte Untersuchungen beziiglich der Rekuperation der Motoren
durchzufiihren. Dies kénnte durch gezielten Hohenabbau wihrend der Nachtphasen zu erweiterten
Stationierungszeiten fithren. Dieser Ansatz wird bereits bei anderen Betreibern von Solarflugzeugen
verfolgt.

Das Solarmodell ist in Hinblick auf diffuse Strahlung insbesondere wéhrend der Start- und Landepha-
sen sowie im Steigflug zu erweitern. Die diffuse Strahlung wird erzeugt durch gestreutes Sonnenlicht
an Wolken oder Dunst. Da sich diese Wetterphdnomene meist in der unteren Troposphére ereignen,
sind sie vor allem in den zuvor genannten Flugphasen zu untersuchen.

Die Uberwachung von Parametern innerhalb der Simulation kann durch zwei Methoden erweitert
werden. Eine Methode besteht in der Kontrolle von Wertebereichen individueller Parameter zur Ein-
haltung plausibler Berechnungen. Dabei konnte die Simulation weiter simulieren, sofern die Grenzkon-
taktierung deutlich wahrend der Simulationsdurchfiihrung und in den Ergebnissen durch den Benutzer
erkannt werden kann. Ein anderer Ansatz verfolgt die dynamische Entwicklung von Werten. Dabei
soll das Differential eines Parameters iiberwacht werden um einen zu hohen und eventuell falschen
Wertezuwachs abzufangen.

Im Zuge der Erweiterung der Simulation wird die bendtigte Zeit zur Berechnung der Simulation stetig
grofler. Daher sollte untersucht werden, wie die Simulationszeit reduziert werden kann. Ein Ansatz
besteht durch die optionale Abwahl der Kontrollfunktionen, beispielsweise die Funktion zum Uberprii-
fen der Flugbereichsgrenzen. Alternativ kann die Klasse Mission erweitert werden zur intelligenteren
Vorgabe der Bahndaten. Diese kénnen durch ein entsprechendes Kennfeld, welches die max. Flugleis-
tungen iiber der Héhe enthélt, angegeben werden um Iterationsdurchldufe zu eliminieren.
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Mit der Studienklasse sind Parameterstudien empfehlenswert. Komponentenweise Studien sind auf-
grund des aktuell vorliegenden Projektverlaufs zunéchst zu fokussieren um eventuell signifikante Ver-
besserungen noch vor Baubeginn implementieren zu kénnen. Darauf folgend sind Standort- und Start-
terminstudien sinnvoll. Die Wahl des geeigneten Starttermins kann auf Basis der bisherigen Untersu-
chungen missionsentscheidend sein.

Der Einfluss des Thermalmodells der Batterie ist durch eine Sensitivitatsstudie zu bestimmen. Dabei
sind die in dieser Arbeit verwendeten gemittelten Werte fiir die Energiedichtenskalierung fiir separate
Batterieblocke anzulegen und zu integrieren. Des Weiteren ist die Degradierung abhéngig von der La-
dezyklenanzahl genauer zu untersuchen und eventuell ein entsprechendes Batteriemodell zu entwickeln.

Passend zur Studienklasse ist die Implementierung eines Graphical User Interface sinnvoll. Die erleich-
terte Bedienung des Simulationsprogrammes speziell bei der Auswahl und Einstellung der Studienpa-
rameter kann wertvolle Rechenkapazitédten sichern. Daneben kann eine alternierende Darstellung der
Studienergebnisse die Erfolgsquote der Analysen férdern.

Weitere Analysen sind in Bezug auf den Erstflug des realen Flugzeuges zu erarbeiten um einen Abgleich
zu den Simulationsdaten herzustellen. Ein geeigneter Versuchsplan inklusive der benétigten Flugzeug-
und Missionsdaten ist zu erstellen. Mithilfe dieser soll die Vorhersagegenauigkeit der Simulation verifi-
ziert werden. Neben dieser konnen Abweichungen von Simulation zu realem Flug reduziert werden um
die Simulation zu verbessern. Als einfaches Beispiel ist der Horizontalflug zu nennen. Die resultieren-
den Daten aus erforderlicher Leistung und Fluggeschwindigkeit kénnten einen Kalibrierfaktor fiir die
Widerstandspolare ergeben. Dariiber hinaus sind bereits bei Bodentestlaufen wichtige Werte verfiighar
wie beispielsweise Batteriekapazitiaten oder Be- und Entladeverluste im Verbund des Gesamtsystems.
Ein kontinuierlicher Abgleich der Simulationsparameter mit frischen Daten ist zielfithrend fiir genauere
Ergebnisse.
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Verwendete Parameter und Daten A.1 Flugzeugparameter HAP

A Verwendete Parameter und Daten

Anmerkung zu Symbolen: Die im Anhang verwendeten Symbole werden direkt neben ihrer Bezeich-
nung aufgefithrt. Daher sind die hier verwendeten Symbole nicht im Symbolverzeichnis aufgenommen.

A.1 Flugzeugparameter HAP

Im Folgenden sind die Eingabeparameter des Flugzeuges HAP aufgelistet. Diese wurden durch das
DLR festgelegt. Felder mit der Kennzeichnung * wurden geschétzt, da diese Daten nicht vorhanden
sind.

Parameter Kiirzel Wert Einheit Bemerkung
Masse Mae 138 kg

Fligelflache Sac 35,9 m?

Schwerpuntktslage xcoa 2,1 m von Rumpfspitze
Fliigel

Fliigelprofil MH139R -

Fliigelflache S 35,9 m?

Profiltiefe ¢ 1,4 m

Streckung A 21 -

Oswaldfaktor e 0,91 -

Prop. factor €DOfac 1,25 - wegen Solarpanele
Position ¢1/4 Tac 2,0 m von Rumpfspitze
Ho6henleitwerk

Fligelprofil NACA0009 -

Fliigelflache S 4 m?

Profiltiefe c 0,9 m

Streckung A 7 -

Oswaldfaktor e 0,8 -

Prop. factor CDOfac 1,25 -

Position t1/4 ZTac 12 m von Rumpfspitze
Seitenleitwerk

Nullwiderstand Do 0,01 -

Fligelflache S 2 m?

Profiltiefe ¢ 0,7 m

Rumpf

Nullwiderstand Do 0,01 -

Rumpfléche S fus 1 m?

Referenzlénge ¢ 12,5 m

Tabelle A.1: Kenndaten des Flugzeuges HAP *1



Verwendete Parameter und Daten

A.1 Flugzeugparameter HAP

Parameter Kiirzel Wert Einheit Bemerkung
Fahrwerk

Nullwiderstand Do 0,0057 -
Fahrwerkflache Sgear 1 m?
Referenzlénge ¢ 1 m
Antennen

Nullwiderstand cDo 0,0037 -
Antennenflache Stus 1 m?
Referenzlénge ¢ 0,5 m
Batterien

Masse Batterien Mpat 50 kg
Energiedichte €hat 210 Wh/kg
min. Ladestand SoChiin 0,2 - =:20 Prozent
Wirkungsgrad Laden Nehg 0,98 -
Wirkungsgrad Entladen Ndsg 0,98 -
Heiztemperatur Theat 10 °
Solargenerator

Flache Solarzellen Asa 10 m?
Wirkungsgrad nsa 0,27 -
Propeller

Anzahl Propeller Nprops 2 -
Propellerdaten - PROPMH2 -
Motor

Motordaten - MOTHAP -
max. Leistung des Motors Pax Mot 2000 w
max. Leistung Rekuperation Pazreu Mot 1000 w
Drehmoment Mpsor +/-15 Nm
Drehmomentkonstante kyv Mot 0,2 1/Nms
Leerlaufdrehzahl 0 Mot 50 1/s
elektr. Wirkungsgrad Nel Mot 0,9 —
Systeme

Leistung Psys 100 W

Tabelle A.2: Kenndaten des Flugzeuges HAP *2
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Verwendete Parameter und Daten A.1 Flugzeugparameter HAP

Kennfelder NACAO0009

In den Abbildungen A.1, A.2 und A.3 sind die Kennfelder des Pendelleitwerkes fiir das Fliigelprofil
NACAO0009 gegeben.

1.5¢
1 -
T
45 05 I~ T
kS Re|” Re = 50.000
= Re = 100.000
Z 0Ff Re = 200.000
2 Re = 500.000
£ Re = 1.000.000
= 0.5 A
=
< \‘\/,
-1F \\_///‘
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Nullwiderstandsbeiwert cpo [-]

Abbildung A.1: Profilpolare des Pendelleitwerks fiir NACA0009 [1]
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Abbildung A.2: Auftriebskoeffizient {iber Anstellwinkel fiir NACA0009 nach [1]
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Verwendete Parameter und Daten A.2 Umgebungsbezogene Daten
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Abbildung A.3: Momentenbeiwert iiber Anstellwinkel fiir NACA0009 nach [1]

A.2 Umgebungsbezogene Daten
A.2.1 Sonnenmodell

Erginzend zu den Abbildungen in Kapitel 5 zur Verifikation des Sonnenmodells sind in Abbildung
A .4 die Komponenten der Transformationsmatrix Ty . gezeigt.

Komponenten von Ty [-]

0 2 4 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24
Tageszeit [h]

Abbildung A.4: Komponenten der Transformationsmatrix T, im Winter fiir ¢ = 48 ° N; h = 20.000 m

Die Abbildungen A.5 A.6 und A.7 zeigen die Sonnenverldufe im Sommer (=Tag 164) am Breitengrad
48 ° Nord in einer Flughéhe von 20.000 m. Sie decken sich mit den Sonnenmodelldaten aus [34].



Verwendete Parameter und Daten

A.2 Umgebungsbezogene Daten

Hohenwinkel ors [°]
=

=20 F 7
=30 - : g
A0 b Hoéhenwinkel i
i [ TINacht |
-50 Sonnenaufgang
-60 — — -Sonnenuntergang |
_70 1 1 1 1 1 1 1 1 1 1
0 2 6 8 10 12 14 16 18 20 22 24

Tageszeit [h]

Abbildung A.5: Sonnenverlauf im Sommer fiir ¢ = 48 ° N; h = 20.000 m
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Abbildung A.6: Azimutverlauf im Sommer fiir ¢ = 48 ° N; h = 20.000 m
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Verwendete Parameter und Daten A.3 Ergénzende Formeln
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Abbildung A.7: Komponenten der Transformationsmatrix Ty, im Sommer fiir ¢ = 48 ° N; h = 20.000 m

A.2.2 Winddaten

Die Koordinaten der zu den Winddatensédtzen gehorigen Positionen sind in Tabelle A.3 aufgefiihrt.

Position Breitengrad Langengrad
Hamburg 53° 33’ 3,906” N 9° 59’ 37,255” O
Kiruna 67° 51" 217 N 20°13° 317 O
Yuma 32° 42" N 114° 37" W

Tabelle A.3: Geographische Breiten- und Langengrade der Windmodelle

A.3 Erginzende Formeln
Die Fliigelfldche eines zweigeteilten Fligels mit gerader und trapezférmiger Form ergibt sich mit A.1:

¢+ ¢co

Swing =2 G lkink + : (b -2 lkmk) (Al)

mit:  Sying : Fliigelfliche [m?]

Ci : Tiefe der Fliigelinnenseite [m)]

lkink  : Lénge bis zum Knick des Fliigels [m)]
Co : Tiefe der FliigelauBlenseite [m]

b : Spannweite des Fliigels [m]

VII



Verwendete Parameter und Daten

A 4 Ergidnzende Daten

A.4 Erganzende Daten
A.4.1 BAE PHASA 35

Die Daten in Tabelle A.4 stammen aus den Quellen [3] [4] [5] [6] [7].

Parameter Kiirzel Wert Einheit Bemerkung
Abflugmasse Mmtom 150 kg

Nutzlast my, 15 kg

Spannweite buwing 35 m
Fluggeschwindigkeit Veruise 93-145 km/h  Annahme TAS
Flughohe Reruise 15-21 km

max. Flughohe homaz 21336 m

Geplante Einsatzdauer t,,ission 3 Jahre

Generatorleistung P, 300-1000 AW

max. Breitengrad 10) 35 ° fiir dauerhafter Flug
Solarzellentyp - GaAs -

Batterietyp - Li-Ion -

Tabelle A.4: Kenndaten des Flugzeuges PHASA 35

Die Daten in Tabelle A.5 wurden mittels Ausmessen von [7] und der Annahme einer Spannweite bying

von 35 m ermittelt.

Parameter Kiirzel Wert Einheit Bemerkung
Spannweite buwing 35 m

Fliigeltiefe innen Cwing_i 0,8 m

Fligeltiefe auflen Cwing o 0,6 m

Flugelldnge bis Knick  lgink 8 m von Mitte aus
s
Rumpflange Lius 14 m

Spannweite HLW bHT il 5,2 m

Tiefe HLW auflen CHTaili 1,5 m

Tiefe HLW innen CHTailo 0,8 m

Tiefe SLW CVTail 1.4 m gemittelt
Hoéhe SLW hVTail 2,9 m

Propeller Durchmesser D pyop 2,5 m

Tabelle A.5: Geometrische Daten zu PHASA 35

Mit den Daten aus Tabelle A.4 und A.5 kénnen weitere Daten berechnet werden, die in Tabelle A.6

aufgelistet sind.
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Verwendete Parameter und Daten

A 4 Ergidnzende Daten

Parameter Kiirzel Wert Einheit Bemerkung
Fligelflache Swing 26 m?

Streckung Fliigel Awing 22,9 -
Ho6henleitwerksflache  Sgrai 5,98 m?

Streckung HLW AgTail 4,52 -
Seitenleitwerksfliche Sy rqi 4,06 m?

Tabelle A.6: Berechnete Daten zu PHASA 35

A.4.2 Zephyr S

Die Daten in Tabelle A.7 stammen aus den Quellen [8] [10] [11].

Parameter Kiirzel Wert Einheit Bemerkung
Abflugmasse Mumtom 75 kg

Nutzlast mr 5 kg

Spannweite buwing 25 m
Fluggeschwindigkeit  vepuise - km/h

Flughohe Reruise 21 km

max. Flugh6he Rmaz 21195 m

Batterietyp - Li-Si -

Tabelle A.7: Kenndaten des Flugzeuges Zephyr S

Die Daten in Tabelle A.8 wurden mittels Ausmessen von [12] und der Annahme einer Spannweite

bwing von 25 m ermittelt.

Parameter Kiirzel Wert Einheit Bemerkung
Spannweite buwing 25 m

Fliigeltiefe innen Cwing i 1,5 m

Fliigeltiefe auflen Cying_o 1,0 m

Fligellinge bis Knick  lgjnk 7 m von Mitte aus
o iy 10w e
Rumpflange Lfus 7,2 m

Spannweite HLW buTail 4,7 m

Tiefe HLW auflen CHTaili 0,7 m

Tiefe HLW innen CHTailo 0,7 m

Tiefe SLW CVTail 0,66 m gemittelt
Hohe SLW hVTail 1,5 m

Propeller Durchmesser D pyqp 1,7 m

Tabelle A.8: Geometrische Daten zu Zephyr S

Die Daten aus Tabelle A.9 wurden mit den Werten aus Tabelle A.7 und A.8 berechnet.
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A 4 Ergidnzende Daten

Parameter Kiirzel Wert Einheit Bemerkung
Fligelflache Swing 34,75 m
Streckung Fliigel Awing 17,98 -
Hohenleitwerksflache  Sgraa 3,29 m
Streckung HLW AHTwi 6,71 -
Seitenleitwerksfliche Sy rai 0,99 m

Tabelle A.9: Berechnete Daten zu Zephyr S

A.4.3 Daten fiir Entwurfsdiagramm

Im Folgenden sind die Einzeldaten zu den Entwurfsdiagrammen in Kapitel 2 aufgelistet.

Die Daten zu HAP sind aus [1]. Datenquellen zu BAE PHASA 35 aus [3] [4] [5] und Zephyr S aus
[8] [10]. Datenquellen sind zu E Genius aus [13], AS33Me aus [14] [15] und Icare 2 aus [16] entnommen.

Die Flachenbelastung kann mit Formel A.2 nach [40] berechnet werden. Der Leistungsparameter wird

mit Formel A.3 nach [40] berechnet.

Flachenbelastung = % (A.2)
. P
Lesitungsparameter = (A.3)
mo-g
mit: mgo : Flugzeugmasse [kg]
S : Fliigelfliiche [m?]
P : Leistung [W]
g  : Erdbeschleunigung [m/s?]
Parameter Kiirzel Wert Einheit Bemerkung
Abflugmasse Miow 128 kg
Fliigelfliche Swing 36,03 m?
Antriebsleistung P 2-4000 W

Tabelle A.10: Kenndaten zu HAP Stand 15.05.21 [1]

Parameter Kiirzel Wert Einheit Bemerkung
Abflugmasse Mtow 135 kg
Fliigelfliche Suwing 26 m?
Antriebsleistung P 2-4000 W

Tabelle A.11: Kenndaten zu BAE PHASA 35 [3] [4] [5]



Verwendete Parameter und Daten A 4 Ergidnzende Daten

Parameter Kiirzel Wert Einheit Bemerkung
Abflugmasse Miow 80 kg
Fliigelfléiche Swing 30 m?
Antriebsleistung P 2-3000 W

Tabelle A.12: Kenndaten zu Zephyr S [8] [10]

Parameter Kiirzel Wert Einheit Bemerkung
Abflugmasse Miow 915 kg
Fligelfldche Swing 14,3 m?
Antriebsleistung P 72000 w

Tabelle A.13: Kenndaten zu EGenius [13]

Parameter Kiirzel Wert Einheit Bemerkung
Abflugmasse Miow 600 kg
Fliigelflache Swing 10 m?
Antriebsleistung P 35000 w

Tabelle A.14: Kenndaten zu AS33Me [14] [15]

Parameter Kiirzel Wert Einheit Bemerkung
Abflugmasse Miow 344 kg
Fligelflache Swing 25 m?
Antriebsleistung P 12000 W

Tabelle A.15: Kenndaten zu Icare II [16]
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B HALE Flugzeuge

B.1 Aurora Flight Sciences Odysseus

Das Flugzeug Aurora Odysseus von der Firma Aurora Flight Sciences, einer Tochergesellschaft der
Firma Boing, absolvierte seinen ersten Stratosphirenflug im Jahr 2019. Es wird mit dem Kiirzel HAPS
bezeichnet und steht fiir High-Altitude Pseudo Satellite. Damit wird verdeutlicht, dass Nutzlasten ver-
wendet werden konnen, die sonst auf Satelliten im Einsatz sind. Die Spannweite betrigt 74 m die auf
3 Flugzeugriimpfe mit jeweils einem Pendelhéhen- und ein Seitenleitwerk verteilt sind. Eine weitere
Besonderheit, neben den Solarzellen auf dem Fliigel, ist der Einsatz von Solarpanelen auf den Riimp-
fen, sowie auf den Seitenleitwerken. Auflerdem sind 6 Propeller im Einsatz, die ihre Energie entweder
aus Lithium-Polymer Batterien oder aus den Gallium-Arsenide Solarzellen beziehen. Dadurch kann
bei 25 kg Nutzlast eine Flughohe von 20000 m oder bei 63,5 kg Nutzlast eine Flughohe von 18288 m
erreicht werden. Die Gesamtmasse wird auf 680 kg geschitzt. Die Einsatzdauer betrdgt bei mittleren
Breitengraden tiber ein Jahr hinaus und sogar bei arktischen Breitengraden noch 6 Monate [54] [55]
[56] [57]. Abbildung B.1 zeigt das Flugzeug in Stratosphirenhohe wie es seit 2019 geflogen wird.

Abbildung B.1: Das Solarflugzeug Aurora Odysseus [54]

B.2 AeroVironment Sunglider

Der Sunglider der Firma AeroVironment baut auf eine Nurfliigelkonfiguration auf. In Zusammenar-
beit mit der NASA und weiteren beteiligten Firmen wurden bereits Vorgangermodelle entwickelt und
erprobt. Aufzuzdhlen sind hier die Modelle Pathfinder, Centurion und Helios. Letzterer ist auf Abbil-
dung B.2 gezeigt und besonders aufféllig durch den Nurfliigel.

Die aktuellste Version bildet der Sunglider mit einer Spannweite von 78 m und 10 verteilten Elektro-
antrieben mit Propellern. Dadurch wird eine Flughohe von 19800 m bei einer Reisegeschwindigkeit
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von 100 km/h erreicht. Die Nutzlastkapazitidten liegen bei bis zu 70 kg [58] [59] [60]. Abbildung B.3
zeigt die Aufnahme vom Fliigel des Sungliders wéhrend eines Stratospherenfluges im Jahr 2020.

Abbildung B.2: Das Flugzeug Helios von der NASA [62]

Abbildung B.3: Aufnahme des Sunglider in der Stratosphere [61]
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Projektverlauf HAP

C Projektverlauf HAP

Das Projekt HAP wurde im Jahr 2019 mit dem System Specification Review (SSR) gestartet bei dem
die Projektziele und Kenngréfien definiert wurden. Innerhalb des Projekts arbeiten mehrere Institute
des DLR an verschiedenen Standorten gemeinsam an der Umsetzung. Das Preliminary Design Review
(PDR) wurde Ende 2020 durchgefiihrt. Verschiedene Konzepte und Komponenten, sowie Fertigungs-
verfahren wurden bis dahin erstmalig untersucht und validiert. Das Critical Design Review (CDR) ist
aktuell angesetzt fiir das erste Quartal 2022. Im Zuge des CDR stehen sdmtliche Komponenten und
Verfahren inklusive entsprechender Kennwerte fest. Danach erfolgt die Umsetzung des Erstdemonstra-
tors HAPa. Nach erfolgreichem Erstflug Ende 2022 werden weitere Meilensteine zeitlich neu bewertet
und festgelegt. Abbildung C.1 zeigt samtliche Meilensteine und die Einordnung der Masterthesis.

2019 2020 2021 2022
A A

0
(@)
o

Masterthesis[ >
CDRp»>
CDR HAP Q>

Erstflug HAP o
TRR HAP Q>
Erstflug HAP Q>

SSR = System Specification Review
PDR = Preliminary Design Review
CDR = Critical Design Review
TRR = Test Readiness Review

Abbildung C.1: Zeitlicher Verlauf Projekt HAP

Wie in Abbildung C.1 sichtbar ist nach HAP« ein weiterer Demonstrator gelistet und ist mit HAPQ
bezeichnet. Beide Flugzeuge sind geometrisch identisch und entsprechen der projektierten Dimension.
Einzig die Flache der applizierten Solarzellen und die Energiedichte der Batterien unterscheidet sie.
Kennzahlen dazu sind in Tabelle C.1 gezeigt. Griinde fiir die Unterschiede sind priméar die hohen

Kosten fiir die Solarzellen und die Batterien. Ein Statosphérenflug iiber mehrere Tage ist fiir HAP«
nicht geplant [1].

HAPa HAPQ
Energiedichte Batterie 250 350 Wh/kg
Flache Solargenerator 11 22 m?

Tabelle C.1: Unterschiede HAP« und HAPQ)
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D Programmarchiv

Anmerkung zu Symbolen: Die im Anhang verwendeten Symbole werden direkt neben ihrer Bezeichnung
und/oder Formel aufgefithrt. Daher sind die hier verwendeten Symbole nicht im Symbolverzeichnis
aufgenommen.

Es werden im Folgenden Zusatzinformationen zum Programm und/oder Analysen sowie &ltere oder
nicht mehr genutzte Programmstdnde und -funktionen aufgefiihrt.

D.1 Parameterliste des Programms

Anmerkung zum Stand: Die Parameterliste wurde zum Ende der Arbeit verfasst mit dem Parame-
terstand vom 30.12.2021. Daher sind Abweichungen zum Stand in den Kapiteln moglich. Temporére
Parameter innerhalb der Funktionen sind nicht gelistet.

Parameter Einheit Bedeutung
Klasse Scenario

Aircraft Objekt
Environment Objekt
Mission Objekt
SimLog Objekt

time S Aktuelle Zeit
day - Aktueller Tag

iter Feld mit Iterationsparametern

X g m X-Koordinate im geodétischen KOS
y_ g m Y-Koordinate im geodétischen KOS
zZ_g m Z-Koordinate im geodéatischen KOS
alt m Aktuelle Hohe
iter. *
.mode Modus der Simulation
testl, testn, full
.dt S Zeitschritt fir Simulation
.ds m/s Schrittweite zur Lastreduktion von Geschwindigkeiten
.da rad Schrittweite zur Lastreduktion von Winkeln
.sim_ round - individueller Zahler
.sim_ maxrounds - max. Anzahl an Simulationsrunden
.threshold - Schwellwert fiir Iterationen
.counter  max - max. Anzahl an Iterationen
.checkpoint min Zeitmarkierung in Flugpfadausgabe
.delta_ 0 - Startdifferenz
.counter_ 0 - Startzahler
.overload - Uberlast Indikator
Klasse Aircraft
v_min_ sl m/s min. Fluggeschwindigkeit auf SL
v_min_FL m/s min. Fluggeschwindigkeit TAS in Flughthe
v_max_sl m/s max. Fluggeschwindigkeit auf SL
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D.1 Parameterliste des Programms

v_max_FL
max_op_ FL
m

S

x_ CoG
Wing

Htail

Vtail
Fuselage
LandingGear
Antennas
Battery
SolarGenerator
Propulsion
P_ systems
alpha_ Wing
alpha_ Tail
Re_ Wing
CL

CD

v

v_h

vV_V

r_turn
theta
gamma
phi_roll

psi

N_ props
Opt

Iterlog

Iterlog.*

.V

.CL
.thrust
.motor
.battery

Opt. *

.CL__eps_min

.CL__gamma_ max

Klasse Mission

timestamp_ 0
daystamp_ 0
phi

lambda
section

rad
rad

m/s
m/s
m/s

rad
rad
rad
rad

n n wn n wm

rad
rad

max. Fluggeschwindigkeit TAS in Flughéhe

max. Betriebsflughdhe
Gesamtgewicht Flugzeug
Fliigelflache

Schwerpunktlage bezogen auf Flugzeugnase

Objekt (Typ Winglike)

Objekt (Typ Winglike)

Objekt (Typ DragProducer)
Objekt (Typ DragProducer)
Objekt (Typ DragProducer)
Objekt (Typ DragProducer)
Objekt

Objekt

Objekt

elektr. Leistung System
Anstellwinkel Fliigel
Anstellwinkel Hohenleitwerk
Reynoldszahl Fliigel
Auftriebskoeffizient
Widerstandskoeffizient
Fluggeschwindigkeit
Fluggeschwindigkeit horizontal proj.
Fluggeschwindigkeit vertikal proj.
Kurvenradius des geflogenen Kreises
Nickwinkel

Bahnneigungswinkel

Rollwinkel

Gierwinkel

Anzahl der Propeller

Feld mit Optimalparametern
Feld mit Iterationsmarkern

Marker fiir Geschwindigkeit
Marker fiir Auftriebskoeffizient
Marker fiir Schub

Marker fiir Motor

Marker fiir Battery

Auftriebskoeffizient fiir bestes Gleiten
Auftriebskoeffizient fiir bestes Steigen

Startuhrzeit im 24h System
Starttag bezogen auf 365 Tage im Jahr
Breitengrad
Léangengrad
Missionsabschnitt
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D.1 Parameterliste des Programms

section__type
S names

S data

FL _initial
FL_ target
delta

Klasse
Environment

Atmosphere
Sun
Wind

Klasse SimLog

DataNames
Data

n_data
timestamp_ 0

Klasse
Winglike

Name
Data
Re
alpha

S

S wet
¢
lambda
eff
CDO_fac
x_ AC

Klasse
DragProducer

CL
CD
S

Iref

B 3

Art des Missionsabschnittes
Feld mit Abschnittsnamen
Feld mit Abschnittsdaten
Startflughthe

Zielflughohe
Differenzparameter

Bahnneigungswinkel

Radius des zu fliegenden Flugkreises
Fluggeschwindigkeit in EAS
Zielflughohe

Zeit in Segment

Prioritat

FL, time, clocktime

Objekt
Objekt
Objekt

Feld mit Datennamen
Feld mit Datenwerten
Anzahl der zu speichernden Daten
Zeitstempel zu Simulationsbeginn

Name des Fliigelprofils
Kennfelder

Reynoldszahl

Anstellwinkel

Fliigelflache

Bespiilte Oberflache

Fliigeltiefe

Streckung

Oswaldfaktor

Aufschlagsfaktor wegen Solarpanele
Position aerodynamische Zentrum
bezogen auf Flugzeugnase

Auftriebskoeffizient
Widerkoeflizient
Bespiilte Oberfliache
Referenzlénge
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D.1 Parameterliste des Programms

Klasse Battery

m
e

e 0

r eTT25

E

E max

E_ charge

E_ discharge
E heat

SoC

SoC min
eta_ chg
eta_ dsg
zeta_ dgr
zeta_ dgr_0
zeta_dgr_n
n_ chg

T heat
HeatMap

Klasse

SolarGenerator

SolarPanels
N _Panels
A SG

Eff SG
P_SG
p_SG

T gp

Klasse
Propulsion

Motor
Propeller
P el tot
N_ Props
Iterlog

Klasse
Propeller

D_p

J

CT

Cp

T_prop
P_prop_ aero

=

Masse der Batterien
Energiedichte
Theor. Energiedichte

Temperaturabhangigkeit Energiedichten

Eigentliche elektr. Energie

Max. elektr. Energie

Geladene elektr. Energie
Entladene elektr. Energie
Heizenergie

Ladestand der Batterien
Minimaler Ladestand der Batterien
Wirkungsgrad Laden
Wirkungsgrad Entladen
Degradierungsfaktor
Degradierungsfaktor bei Start
Degradierungsfaktor nach Zyklen
Aquivalenter Ladezyklus

Zu heizende Batterietemperatur
Kennfeld zur Heizleistung

Feld mit Daten zu Solarpanelen
Anzahl der Solarpanele

Fléche des Solargenerators
Wirkungsgrad des Solargenerators
Energie durch Solargenerator

Spez. Energie durch Solargenerator
Transformationsmatrix

geodétisch nach panel

Objekt

Objekt

Elektrische Leistung
Anzahl der Propeller

Feld mit Iterationsmarkern

Propellerdurchmesser
Kennfeld Fortschrittsgrad
Kennfeld Schubkoeffizient
Kennfeld Leistungskoeffizient
Schub Propeller (gesamt)
Aerodyn. Leistung Propeller
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D.1 Parameterliste des Programms

Eta_ prop
N_ prop
P_ prop
M_ prop
T min

T max

Klasse Motor

Parameters
Eta_el

P el

P _shaft

M shaft

N _shaft

Klasse
Atmosphere

Atmo
Rho SL
Eta_SL
Nu SL

alt _env

Klasse Sun

Eps_0
Eps_ dir
Zeta S
Alpha_ S
Psi S
Delta
Tau
Zeta__dep
R earth
T g e

Klasse Wind

Windmap
VW
psi_w

Klasse Study

Scenario
index

kg/m?
uPas

m?/s

kg/m?

rad
rad
rad
rad
rad

m/s
rad

Wirkungsgrad Propeller
Drehzahl Propellerwelle
Leistung Propellerwelle
Drehmoment Propellerwelle
Minimaler Schub
Maximaler Schub

Motorkenndaten

Elektrische Wirkungsgrad
Elektrische Leistung

Leistung der Abtriebswelle
Drehmoment der Abtriebswelle
Drehzahl der Abtriebswelle

Kennfeld mit Atmosphérendaten
Dichte auf SL

Dynamische Viskositéit auf SL
Kinematische Viskositat auf SL
Temperatur

Druck

Dichte

Kinematische Viskositét
Schallgeschwindigkeit

Flughohe Zwischenspeicher

Solarkonstante

Direkte solare Strahlung
Sonneneinfallswinkel
Hohenwinkel

Azimut der Sonne
Deklination der Sonne
Stundenwinkel
Depression

Erdradius
Transformationsmatrix
erdfest nach geodétisch

Feld mit Winddaten
Windgeschwindigkeit
Windrichtung

Objekt
Interner Zahler
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inputs Feld mit Eingabeauswahl
max_ rounds - Anzahl der Studienrunden
mode Art der Studie
single, double
param Feld mit Parameterdaten fiir Studie
paths Feld mit Pfadangaben der Studienparameter
progress - Interne Studienstandsanzeige
state Status der Studie
StudyLog Feld mit gesicherten Simulationsdaten
timer S Feld fiir Zeiten zu speichern

D.2 Analyse Stationierbarkeit iiber Nacht

Im Folgenden soll die Stationierbarkeit des Flugzeuges iiber Nacht analysiert werden bei Annahme
einer Ladekapazitit wie bei Missionsstart. Die verwendeten Parameter entsprechen denen der fur die
Standardmission verwendeten (siehe Anhang A). Es wird ein Reiseflug von 12 h bei einer Startzeit
von 18 Uhr simuliert.

hstare

o
(0.¢]
T

=
=~
T

State of Charge [-]
(en)
(@)

o
[N]
T

018-:00 21:00 00:00 03:00 06:00

Tageszeit [h]

Abbildung D.1: Verlauf des SoC im Reiseflug tiber Nacht fiir verschiedene Flughthen

In Abbildung D.1 sind die Ergebnisse des SoC dargestellt, welche ergeben, dass der SoC bei Missions-
ende fiir steigende Flughohen abnimmt. Eine durchgehende Stationierung ab ca. 7.500 m und steigend
ist laut der Abbildung nicht mehr gegeben. Dies resultiert aus der Erhéhung des Widerstandes durch
die Abnahme der Reynoldszahl in héheren Flughthen. Der erhéhte Widerstand fiithrt zu entspre-
chend héherem Schub und wiederum zur schnelleren Entladung. Andere Einfliisse durch Faktoren wie
beispielsweise der Propellerwirkungsgrad sind im Vergleich zur Erhohung des Widerstandes vernach-
lassigbar klein.
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D.3 Analyse bestes Gleiten

Es wird der Unterschied zum SoC am Missionsende der Standardmission bei Verwendung der Ge-
schwindigkeit fiir bestes Gleiten &,,;, untersucht. Dabei wird die Gesamtmissionsdauer an die Stan-
dardmission angepasst um vergleichbare Werte des SoC zu erhalten. Die Standardmission wird mit
einer Fluggeschwindigkeit von 9 m/s EAS durchgefithrt. Abbildung D.2 zeigt den Hohenverlauf beider
Simulationen in welcher die Standardmission eine bessere Steigleistung aufzeigt.

25000 .
20000
£ 15000} .
[}
<
He)
T 10000 1
5000 .
? —v=9m/s
_____ V = Emin
09:00 12:00 15:00 18:00

Tageszeit [h]
Abbildung D.2: Hohenverlauf fiir verschiedene Fluggeschwindigkeiten

Der SoC ist in Abbildung D.3 dargestellt und ergibt, dass die Verwendung der Fluggeschwindigkeit
fiir bestes Gleiten eine Verbesserung um ca. 7 % bewirkt. Jedoch ist anzumerken, dass die gemittelte
Fluggeschwindigkeit in EAS dabei einen Wert von 6,72 m/s aufweist, welcher aulerhalb der Flugbe-
reichsgrenzen liegt.

1

—0.9

08

O

2 0.7

8

=

25 0.6

0-5 v=9m/s

777V = E€min
09:00 12:00 15:00 18:00

Tageszeit [h]
Abbildung D.3: Verlauf des SoC fiir verschiedene Fluggeschwindigkeiten
Eine Kombination aus bestem Steigen fiir den Steigflug und bestem Gleiten fiir den Reiseflug wird

untersucht. Das Ergebnis ist in Abbildung D.4 dargestellt. Dabei wird eine Verbesserung des SoC um
14 % erzielt, weshalb ein Review der Flugbereichsgrenzen zur Maximierung des SoC empfohlen wird.
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Battery State of Charge [-]

04— v=9m/s ——— ]
e
Ve
re
e
027 - SoC I
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09:00 12:00 15:00 1800

Tageszeit [h]

Abbildung D.4: Verlauf des SoC fiir beste Leistungsparameter

D.4 Analyse Sinkflug iiber Nacht

Nachfolgend wird untersucht, ob eine Stationierung iiber Nacht durch den Einsatz eines Sinkfluges
realisiert werden kann. Die verwendeten Parameter entsprechen denen der fiir die Standardmission
verwendeten (siche Anhang A). Es wird ein Sinkflug von 15 h bei einer Startzeit von 18 Uhr simuliert.

Darauf folgt ein Steigflug auf Reisehdhe.

<
o0

<
o

04 -

State of Charge [-]

0.2 -

SoC I
Andeutung Hohenverlauf

000 21:00 0000 03:00 06:00 09:00 12:00
Tageszeit [h]

Abbildung D.5: Verlauf des SoC bei Sinkflug iiber Nacht

In Abbildung D.5 ist der Verlauf des SoC dargestellt. Trotz des Sinkfluges entlddt sich die Batterie bis
ca. 50 %. Dies resultiert aus den Energieverbrauchern bestehend aus den Systemen, der Batteriehei-
zung und des Leerlaufstroms der Antriebe. Abbildung D.6 zeigt die Ent- und Beladeenergien iiber der
Missionszeit. Daraus wird ersichtlich, dass ab ca. 6 Uhr die Batterien wieder geladen werden, wodurch
der Sinkflug reduziert werden kénnte. Eine Verkiirzung des Sinkfluges auf 6 Uhr ist dennoch nicht
moglich, da der anschlieBende Steigflug den Batterieladestand unter sein Minimum entladt.
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Abbildung D.6: Verlauf der Energien bei Sinkflug iiber Nacht

D.5 Berechnung der Luftdichte

Anmerkung: Diese Berechnung wird vom Programm nicht mehr aktiv genutzt.

Die Luftdichte p kann mit Formel D.1 aus [40] fir die Troposphére berechnet werden. Diese erstreckt
sich bis 11.000 m Hohe. Fiir groflere Hohen kann die Dichte mit Formel D.2 nach [40] berechnet
werden. Der Hohenbereich von 11.000 m bis 50 km wird als Stratosphére bezeichnet. Die Ergebnisse
beider Berechnungsmethoden sind in Abbildung D.7 gezeigt.

mit:  p
po = 1,225
n = 1,235
g = 9,81
R = 287,05
Ty = 288,15
H
Hy =0
pi = 0,36392
T, = 216,65
H; = 11.000

: Temperatur nach Normatmosphére
: Hohe nach Normatmosphére
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g
p_ SR, (D.2)
Pi
: Luftdichte [kg/m3]
: Luftdichte auf Meereshohe [kg/m?]
: Polytropenexponent [—
: Erdbeschleunigung [m/s?]
: Gaskonstante [J/(kgK)]
: Temperatur auf Meereshohe [K]
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Abbildung D.7: Berechnung der Luftdichte nach [40]
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Eidesstattliche Erklarung

Hiermit rdume ich, Miiller, Thomas, 3434440, 70569 Stuttgart, der Universitiat Stuttgart, Institut fir
Flugzeugbau, ein kostenloses, zeitlich und rdumlich unbeschrénktes, einfaches Nutzungsrecht an der
von mir erstellten Bachelor,- Master — oder sonstigen studentischen Arbeit mit dem Titel

Entwicklung einer Missionssimulation fiir solarelektrische stationierbare Stratosphdrenflugzeuge zur
Analyse verschiedener Flugzeug-Konfigurationen

Ich erklére, die Arbeit selbstdndig verfasst und bei der Erstellung dieser Arbeit die einschldgigen Be-
stimmungen, insbesondere zum Urheberrechtsschutz fremder Beitrége, eingehalten zu haben. Soweit
meine Arbeit fremde Beitrdge (z.B. Bilder, Zeichnungen, Textpassagen) enthélt, erklére ich, dass die-
se Beitrige als solche gekennzeichnet sind (z.B. Zitat, Quellenangabe) und ich eventuell erforderlich
gewordene Zustimmungen der Urheber zur Nutzung dieser Beitrége in meiner Arbeit eingeholt habe.
Fiir den Fall der Verletzung Rechter Dritter durch meine Arbeit, erkldre ich mich bereit, der Uni-
versitdt Stuttgart einen daraus entstehenden Schaden zu ersetzen bzw. die Universitdt Stuttgart auf
deren Aufforderung von eventuellen Anspriichen Dritter freizustellen. Das der Universitat Stuttgart
hiermit eingerdumte Nutzungsrecht erstreckt sich auf sémtliche bekannte Nutzungsarten und umfasst
neben dem Recht auf Nutzung der Arbeitsergebnisse in Forschung, Lehre und Studium, insbesondere
das Recht der Vervielfiltigung und Verbreitung, das Recht zur Bearbeitung und Anderung inklusi-
ve Nutzung, Vervielfiltigung und Verbreitung der dabei entstehenden Ergebnisse, sowie insbesondere
das Recht der 6ffentlichen Zugénglichmachung im Internet sowie das Recht der Weiteriibertragung auf
einen Dritten ohne meine erneute Zustimmung. Mir ist bekannt, dass die Einrdumung des Nutzungs-
rechts der offentlichen Zugéinglichmachung auch beinhaltet, dass mein Name im Zusammenhang mit
dem Titel der oben genannten Arbeit auf den Webseiten der Universitdt Stuttgart genannt werden
kann. Mir ist auch bekannt, dass — sofern meine Arbeit selbst nicht im Internet zugénglich gemacht
wird — die Einrdumung des Nutzungsrechts der 6ffentlichen Zugénglichmachung auch umfasst, dass die
Universitat Stuttgart auf ihren Webseiten meinen Namen im Zusammenhang mit dem Titel der oben
genannten Arbeit (z.B. in Listen iber am Institut abgeschlossene studentische Arbeiten) nennen kann.
Auflerdem tibertrage ich der Universitidt Stuttgart das Eigentum an einem von mir der Bibliothek des
Instituts fiir Flugzeugbau kostenlos zur Verfiigung gestellten Exemplars meiner oben genannten Arbeit
und rdume der Universitéat Stuttgart auch fiir dieses Exemplar die oben genannten Nutzungsrechte ein.
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